مالڪولم ج. أبزوع إ. أوجين لارابي 


ستقرار الطائرة والنحڪم به 


تاريخ التقانات التي جعلت الطيران ممكنا 


کان جورج ھارتلی برايان George Hartley Bryan‏ (1929-1864) هو والسید 
ویلیامز (5ہ :اا۷ .۴ .۷).» أصحاب فكرة معادلات الحركة للطائرة. 

معادلات برايان هي الأساس المستخدم في تحليل ديناميك الطائرة 

(Obit- Notices of Fellows of the Royal Soc., 1932-1935 فن‎ 


«من عام الحسد أقفز بسخرية» 

لآشتق بفرح عباب السموات الرائعة). 

Odes II xx, by Horace, translated by Samuel Johnson in 1726. : من‎ 
St. Martin’s Press, New York, 1971. 


«عندما تم حساب هذه الميزة [الاستقرار والتحكم]» كان عصر طيران 

المركبات سيصل» من أجل كل الصعوبات الأخرى غير الهامة» 
من : .1 The Papers of Wilbur and Orville Wright, vol.‏ 
McGraw-Hill Book Co., New York, 1953.‏ 


«... ای طيار يستطيع الطيران بنجاح على أي شىء يبدو مثل الطائرة» 
«Airplane Stability and Control from a Designer’s Point of View.» : ja‏ 


Otto C. Koppen, Journal of Aerospace Science and Technologies (February 
1940). 


الفصل الأول : التطويرات المبكرة في الاستقرار والتحكم E‏ 
1ا ا وا کات رل ly‏ 


Seana REA SES مشكلة التحكم‎ 2 1 


1 3 اللحاق بالأخوين رايت RD‏ 


4-1 اختراع سطوح التحكم من نوع القلابات 
وجنيحات الضط EEA ASTE‏ 


1- 8 استقرار طائرات المطاردة والتحكم بها في الحرب 
العالمية الأولى EE‏ 


1 9 فلسفات التحكم المعاكس a‏ 


10-1 فريدريك ولیام لانتشیستر 2 
11-1 جود هارتلی برایان ومعادلات الحركة E‏ 
12-1 مركز الطفو البيني» ومركز الضغط› والمركز 

الإیرودینامیکی › والنقطة الحيادية SEDE A‏ 
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الفصل الثاني 


الفصل الثالكث 


1-2 مربو الاستقرار والتحكم CS AAR Re SERED‏ 
2 2 طرق تدريس الاستقرار والتحكم الحديثة TE‏ 
2 3 معاهد بحث الاستقرار والتحكم SA‏ 


4-2 مقررات ومؤتمرات الاستقرار والتحكم و 


: جودة الطيران أصبحت علماً OSA‏ 


1-3 فارنر» نورتون» وألین NS‏ 
2-3 مواصفة كفاءات الطيران الأول e‏ 
3-4 هارتلي سوليه وفلوید تومسون في خبر لانغلي .... 
3 4 اختراق روبیرت جیلروث Rs‏ 
3 5 سيدني بارينغتون غيتس في بريطانيا ا 


63 الخدمات العسكرية فى الولايات المتحدة 
تتبع إرشاد ۸0۸× EE‏ 


7-3 متطلبات الجحدارة الحوية المدنية RA‏ 
8-3 مواصفات خصائص الطيران العالمية E‏ 
9-3 نماذج النظام المكافئ وتقييم الطيار SR‏ 
3 10 الثورة المضادة shee‏ 
3 11 مشاکل الاقتناء ESE‏ 
3 12 الطائرات متغيرة الاستقرار تلعب دورها I‏ 
3 13 الطائرات متغيرة الاستقرار للتدريب Es‏ 
3 14 مستقبل الطائرات متغيرة الاستقرار EY‏ 
15-3 حالة الإقلاع والهبوط القصير أو العمودي . 

3 16 طائرتان مشهورتان a‏ 
1-3 تغيير المهام العسكرية ومتطلبات جودة الطيران 
3 18 أساطير الاستقرار والتحكم التي تبقى إلى الأبد 


10 


103 


105 .. 


107 


الفصل الرابع 


الفصل الخامس 


: تأثيرات القدرة على الاستقرار والتحكم E‏ 


1-4 تأثيرات الرفاس في الاستقرار والتحكم E‏ 
2-4 عزوم الدفع المباشر في التسلق/ الانحدار e‏ 
4 3 عزوم الدفع المباشر في الانعراج OT‏ 
4 - 4 قاذفات الحرب العالمية الثانية ثنائية المحرك a‏ 
4 5 الطائرات الحديثة الخفيفة ثنائية المحرك e‏ 
4 - 6 تأثيرات تيار الرفاس (المروحة) OS‏ 


7-4 قوئ الرفاس المباشرة في الانعراج 
(أوعنك:زاورة هجوم) enasir‏ 


8-4 تأثیرات اللحرك النفاث والصاروخ في الاستقرار 


O OO إلى الداخل‎ 


EEA e e SLRS EOE ER والمط العموديين‎ 


DT E EET ERE إیرودینامیکیا‎ 

5 - 3 الموازنات الإيروديناميكية الروقية Ss‏ 
5 4 الجزء الناتئ أو موازنات الحافة الأمامية E‏ 
5 5 دفات «فرايز» للدحرجة TE‏ 


6-5 تفاضل دفتى الدحرجة a‏ 
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7-5 الموازن أو جنيحات الضبط العام REE‏ 1 
8-5 زاوية الحافة الخلفية وتحكمات السطح المشدوف .. 143 
5 9 أنظمة التحكم الكبلية MOE‏ 
5 - 10 الكابح كدفة دحرجة (كابح دفة الدحرجة) .... 148 

1-0-5 إيرودیناميك مد الکابح Ie‏ 


5- 2-10 إيروديناميك الحالة المستقرة للكابح ... 149 


3-105 قوی تشغيل الكابح TIO SEE‏ 
5- 4-10 تطبيقات دفة الدحرجة الكابحية 
(الكابح المستخدم كدفة دحرجة) ISO se‏ 
5 11 المتتحكمات المتوازنة داخلاً IEE‏ 
12.5 الطيران الصافى› والمخدم بناقلات حركة 
وربط جنیحات اأضرط ESO saa NEA SSA SAL‏ 
5 13 جنيحات الضبط النابضية 1SS See ss‏ 


5 14 جنيحات الضبط النابضية والنوابض السفلية ... 161 


5 - 15 آنظمة التحكم بتحريك كامل السطوح ........ 164 
5 - 16 تفاصيل تصميم نظام التحكم الميكانيكي ....... 164 
5 - 17 التحكم الهيدروليكي المعزز 1O66 a‏ 
18-5 مشاكل التعزيز الهيدروليكي الأولية OT‏ 
5 _ 19 أنظمة التحكم بالقدرة اللاردية TO‏ 
5 - 20 آنظمة الحس الصنعي N O ETO‏ 
5 - 21 الطيران بالوصل السلكي AN‏ 
5 - 22 مشاكل تصميمية متبقية في أنظمة التحكم 

المعززه بالقدرة TORE EAA‏ 
5 - 23 قضايا الأمان في أنظمة التحكم بالوصل 

TOA A السلكي‎ 


الفصل السابع 


5 - 24 إدارة التكرار في أنظمة التحكم بالوصل 


E ERA السلكى‎ 


5 - 25 أنظمة التحكم بالوصل الكهربائي والضوئي . 
: الاستقرار والتحكم في مرحلة التصميم AAS‏ 


1-6 مبادئ وضع المخططات ETTI SE:‏ 


1-1-6 موازنة الطائرة دون الصوتية sae‏ 


2-2-6 طرائق الجناح والذنب EEE‏ 


RR E SNES الأجسام‎ 3-2-6 


4-2-6 تداخل الجسم والجناح E‏ 
6ا لاتراف السفل و الانراف الجاني : 


6-2-6 طرائق التصميم الأولى المنضجة- 


O RAN SA نشرانت المواصفات‎ 


7-2-6 ديناميك الموائع الحسابي TCE‏ 


OS NEL ERE 


26 ىا الان ا 
6 3 التقديرات من معطيات النفق الهوائي A‏ 
: الطائرات النفاثة في الزمن الحرج N‏ 
1-7 ل يتم تركيب الوسائل اللازمة SS‏ 
7 2 الرجوع إلى القيادة اليدوية في الطائرات 


SEDER SEALS NAS F4D, A4D, A3D 
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الفصل الثامن 


الفصل التاسع 


7 3 التحكم الجزئي بالقدرة SEERA‏ 
4-7 تزايد الاستقرار المتزايد غير الاإلكتروني i‏ 
7 5 الطائرة غرومان جاکوار ES ×X۴10۴‏ 
6-7 نجاح تسويات الطائرة 8-52 SSS‏ 
1-6-7 محدودية صلاحية التحكم بدفة اتجاه 
الطائرة 8-52 A A‏ 


2-6-7 تحديد صلاحية التحكم بدفة رفع 8-52 .. 


3-6-7 التحكم اليدوي بدفات دحرجة B-52‏ 
یکون صغیراً A N‏ 


: اكتشاف الترابط العطالى ES‏ 


1-8 دبلیو. اتش. فیلیبس یکشف شیا شاذاً e‏ 
2-8 مُذكرة فيليبس التقنية حول الترابط العطالي e‏ 
8 3 أحداث الطيران الأول N‏ 


4-8 مؤتمر حقل رایت عام 1956 E‏ 


8 - 5 تہبسیطات وتفسیرات EOE‏ 


8 6 تجربة الطائرة سکاي راي ۴45 AES‏ 


7-8 التطويرات الأخيرة E‏ 


8-8 الترابط العطالي ومستقبل طائرات الاستخدام 
العا SES a‏ 
۴ 


الاميار الحلزوني وكيفية إصلاحه REA ASE‏ 


1-9 الانميار الحلزوني قبل عام 1916 AS‏ 
2-9 حلول الأنفاق الهوائية لحركة الانميار الحلزوني . 
3-9 تغييرات التكوين المنهجية A‏ 
4-9 تصميم لمعالحة الانميار E PEE TES‏ 
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الفصل العاشر 


5-9 تغير تقنيات القيادة لمعالحة الانميار NS‏ 

1-5-9 إصلاح الانهيار ذاتياً E‏ 
6-9 دور المشتقات الدورانية في معالجحة الانهيار 7 
7-9 الموازنات الدوارة وحركة الانميار المستقر e‏ 
8-9 الموازنات الدوارة والانمواء غير المستقر E‏ 
9-9 طرق تقدير عوامل حركات الانهيار O‏ 
10-9 مثال الطائرة غرومان/ أميريكان a‏ 


وإصلاحه Aenea EEA‏ 
9- 13 الهبطة في النماذج الُْسيَرة بالراديو ET‏ 


9 اختبار الانهيار الحلزوني بالنموذج المسيّر 
بالراديو ES 2 EEE EN E Ee OE CRASSA‏ 


9 18 «المغادرات» فى المقاتلات الحديثة E‏ 


: مناوراتية الطائرة التكتيكية Se‏ 


0 1 بأية سرعة على الطائرات المقاتلة أن تتدحرج؟ .. 
0 - 2 المقاتلات المسلحة بصواريخ جو - جو e‏ 
0 - 3 حساسية القيادات والتجاوزات في التسلق 

ESE a eS النتري‎ 


0 - 2-3 المعايير المستندة إلى الأنظمة المكافئة . 
0 - 3-3 المعايير المستندة إلى نطاق الزمن e‏ 
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الفصل الحادي عشر 


ENIS CRYONICS EEE 39 


الس N So‏ 
6-1 اختراع الجناح المتراجع للخلف OY‏ 
7-1 تطويع الأجنحة المتراجعة للخلف في السرعات 
البطيثة OE NOE ETE‏ 
1-7-1 معدات الحافة الأمامية للجناح a‏ 
الجناح le NO‏ 


0 - 4 من الدحرجات السريعة إلى الدورانات الجادة .. 298 
0 - 5 الناوراتية العاليةء زوايا الهجوم العالية ........ 299 
0 -6 الإيروديناميك غير المستقر في نظام 
المناوراتية الفائقة O‏ 
1-6-0 نموذج دالة التحويل للسريان 
عدر االمتتف SOS sest ERA AREA‏ 
0 - 7 المشكلة العكسية BBE E EEE‏ 
0 - 8 التحكم بمتجه الدفع في المناوراتية الفائقة ..... 306 
0 9 تحکمات صدر الجسم في المناوراتية الفائقة ..... 307 
10-10 التحكم الطولي لغخرض المعالحة والاسترداد .... 308 
0 11 ملاحظات حتامية SOSINE ESAS‏ 
: صعوبات تكتنف رقم ماخ المرتفع 309e a‏ 
1-1 التعزيز البطيء SOO A O‏ 
2-1 المشاكل الأول للنتر من حالة الانقضاض es‏ 
3-1 اختبارات انقضاض الطائرة ۶-۹7 في حقل 
اختبار رایت O E EOE EE HE‏ 


الفصل الثاني عشر 


الفصل الثالث عشر 


8-1 مسافة تغييرات موازن الضبط العائد 


1 _ 9 التسلق عند حدود سرعة الصوت AS‏ 
1 _ 10 اللااستقرارية الاتجاهية الفوتية N‏ 


11-11 اللااستقرارية من ميل المحور الرئيسى EE DD‏ 
12 رجة الانهواء فی الارتفاعات العالىة tA AA‏ 
1- 13 استقرارية الارتفاع في الطيران الفوتي 


14-1 الاستقرار والتحكم بطائرات السرعة الفوتية 
الفائقة O‏ 


: مشاكل طائرات البحرية SESS‏ 


2 1 التقارب التقليدي للحط على حاملة طائرات . 
2 2 اعتبارات الدفع والإيروديناميك TC‏ 
2 - 3 الدراسات النظرية a‏ 
2 4 التحكم المباشر بالرفع AEE‏ 


E EET NTOEE 1-454۸ الطائرة غوشوك‎ 5 - 2 


2 - 6 الطائرة لوكهيد فيكينغ sh S-3A‏ 
2 7 ملاحظات حتامية Bee‏ 


: الطائرات الخفيفة جداً والطائرات التي تشغل بالطاقة 


E EE PECTED EEE البشرية‎ 
NT تأثيرات الكتلة الظاهرية‎ 1 3 


3 2 الطائرات الخفيفة جداً التجارية والتجميعية . 


3 - 3 الطائرة غوسامير وطائرة ×1١‏ التى تعمل 


بالطاقة البشرية E‏ 
3 4 استقرار زاوية التسلق/ الانحدار في الطائرة 
الخفيفة E E‏ 


الفصل الرابع عشر 


الفصل الخامس عشر 


3 - 5 دوران الطائرات الخفيفة جداً التى تعمل بالطاقة 
البشرية ER ARD NS‏ 
3 6 ملاحظات حتامية E‏ 


: خضخضة الوقود» الانمواء العميق» وأكثر HE‏ 


1-4 انزیاح الوقود وديناميك خضخضة الوقود ا 
e ET‏ 
3-4 التأثير الأرضى o‏ 


SEE ارج‎ 


4 - 5 الذنب ۷ أو شكل الفراشة O‏ 
6-4 طنين سطح التحكم SER‏ 


4 7 قفل دفة الاتجاه والزعانف الظهرية OE‏ 


4 8 التعرف على نظام طيران المَركبة من اختبار 
الطيران OS‏ 


2-8-4 تدوير المفتاح N‏ 


8-4 - 3 طرق التشخيص الحديثة E‏ 
4-8-4 التوسع إلى اللاخطية وأنمطة الانسياب 
غير المستقر SAE ARR‏ 


9-4 استقرار وتحكم الأجسام الرافعة ES‏ 


: الطائرات الشخصية الآمنة E OEE‏ 


5 - 1 منافسة غوغنهايم للطائرة الامنة TE‏ 
5 2 التطور الحاصل بعد منافسة غوغنهايم a‏ 
5 - 3 تصميم الطائرة الشخصية الآمنة الأولى E‏ 
4-5 سلسلة اختبارات N4٥0۸‏ وN۸84۸"‏ فی عامی 

O و1966‎ 18 
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الفصل السابع عشر 


5 5 مشت القيادة واللااستقرارية الحلزونية الظاهرية 
5 6 مؤفقات الأجنحة E‏ 
5 - 7 دور وسائل العرض (الشناشات) ETT DEI‏ 


5 8 مزايدة الاستقرار غير الملائم ETRE‏ 
5 9 الترتيبات الإيروديناميكية غير الاعتيادية E‏ 


10-5 متطلبات الطيران الأعمى من الاستقرار 


والطيار الآلى NAD OE‏ 
5 - 11 أداء عمليات الطيران الآلي 1۴۴ بطيار منفرد . 


5 12 التطلعات نحو طائرات شخصية آمنة e‏ 


: قضايا الاستقرار والتحكم 


في الأجنحة المتراجعة المتغيرة AE‏ 
6 1 أوائل الأجنحة المتراجعة - الدحرجة والانتقال . 
2-6 الخرق الأول - تراجع بالدوران فقط e‏ 
6 3 الطائرة أدفارك ۴-111 أو Se 1۴×X-111‏ 
6 4 الطائرۃ تومکات ۴-14 e REE‏ 
6 - 5 الطائرة روكويل 8-1 E‏ 
6 6 الجناح المائل أو المنحرف TS‏ 
6 7 مشاريع أخرى للأجنحة المتراجعة المتغيرة n‏ 


7 1 بيرت روتان وطائرة الكنار الحديثة OTE‏ 
2-7 خواص الانهواء في تکوین الكنار ا 
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الفصل الثامن عشر 


3-7 الاستقرار والتحكم الاتجاهي في الطائرات 


O SOS. الكنار‎ 

4-7 عقوبة الجناح المتراجع في طائرات السرعات 
دون الصوتية المنخفضة AOE‏ 

7 - 5 استرداد حركة الايار الحلزونية لطائرة الكنار .. 
6-7 عيوب اٌخری للکنار MORSE‏ 
7 7 مشاكل المروحة الدافعة E OE‏ 
7 8 الحالة الخاصة للطائرة فوياجر E AS‏ 
7 9 الطائرات الكنار التكتيكية الحديثة SRSA‏ 
: تطور معادلات الحركة E‏ 
8 1 یولر وهاملتون ED‏ 
8 2 الوصول إلى الخطية E O‏ 
8 3 العمل العددي المبكر E AD DAT‏ 
8 _ 4 غلوريت والأشكال اللابعدية فيما بعد E‏ 
8 - 5 المشتقات الدحرجية o‏ 
8 6 حدود الاستقرار O a‏ 
7-8 الريح» والمجسم» والاستقرار» والمحاور 
الرئيسية A ANT‏ 2 


الجذور N OS‏ 
8 9 أنمطة حركة الطائرة RS‏ 
1-9-8 التقريب الحرفى إلى الأنمطة Rah:‏ 
10-8 تحليل متجهة (شعاع) الزمن OIE‏ 


11-8 المتجهة أو الشعاع» الثنائي» والمصفوفة»› 
وأشكال التنسورات E O ER‏ 


8 12 نماذج الغلاف الجوي eS‏ 
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الفصل التاسع عشر 


8 - 13 طرق التكامل والأشكال المغلقة E‏ 
8 14 حلول الحالة الثابتة nS‏ 
15-8 توسیع معادلات الحركة للطيران شبه المداري . 


1-15-8تصحيح السرعة الزاوية للاتجاه 
اة الاتدائة E RN‏ 


8 - 16 آليات الطيران شبه المداري EEE‏ 


8 - 17 الأشكال الإضافية الخاصة لمعادلات الحركة . 


: الطائرة المرنة ESRA‏ 


1-9 المرونة والاستقرار والتحكم CRS Aks‏ 
2-9 تباعد فتل الجناح E O‏ 


3-9 مقاربة الجسم شبه الصلب لتباعد فتل الجناح ... 
4-9 تأثير الجناح المتراجع في تباعد فتل الجناح 2 
5-9 نظريات دفة الدحرجة المعكوسة e‏ 
9 6 تجارب الطيران بدفة دحرجة معكوسة n‏ 


7-9 كوابح الدحرجة تقلل من فتل الجناح في 
الدحرجة e Ee EEA‏ 


8-9 تأثيرات المرونة في الاستقرار الطولي السكوني . 
9-9 جَدل دفة الموازن واستقرار السرعة OEY‏ 
10-9 تأثيرات الزاوية الثنائية للجناح المرن ET‏ 
11-9 العناصر المنتهية أو طرق اللوح في المرونة 

اسه سكر نة A‏ 
12-9 مشتقات الاستقرار املصححة مرونياً Ey‏ 
9 13 حلة المحاور الهيكلية والمتوسطة E‏ 


14-9 تحليل النمط الطبيعى e‏ 
15-9 معادلات الجسم شبه الصلب O‏ 
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تقديم 


سلسلة كتب التقنيات الاستراتيجية 
مبادرة الملك عبد الله للمحتوى العربى 


يطيب لي أن أقدم لهذه السلسلة التي جرى انتقاؤها في مجالات تقنية ذات 
أولوية للقارئ العربي في عصر أصبحت فيه المعرفة محركاً أساسياً للنمو 
ااا ا و و 
عبد العزيز للعلوم والتقنية والمنظمة العربية للترجمةء ؤيقع قي إطار تلبية عدد 
م الاعات وار مهات ال .اة العرية ولغار وجا 

AOE UNS a N E AOS 
ر کے ا ات‎ 0 E 
لحار واا غا ع ا ی و‎ 
جمیع الميادين › بما في ذلك وسائل الاتصال› والإعلام» والإنترنت وغيرها).‎ 


ثانياً: «السياسة الوطنية للعلوم والتقنية» في المملكة العربية السعودية التي 
انبثق غنها اعتماد إخدى إعشرة تة إستراتيجبة هي الباه والبترول والخازء 
والبتروكيميائيات » والتقنيات المتناهية الصغر (النانو)» والتقنية الحيوية» وتقنية 
NB SESE ARSEN E‏ 
والطافة» والمواد المتقدمة» والبيئة. 

ثالثاً: مبادرة الملك عبد الله للمحتوى العربي التي تفعًّل أيضاً ما جاء في 
البند أولا عن حضور اللغة العربية فى الإنترنت» حيث تهدف إلى إثراء 
الكرع الجر ر عاد الها ا ا م ا ت ا 
للعلوم والتقنية بالتعاون مع جهات مختلفة داخل المملكة وخارجها. ومن هذه 
المشاريع ما يتعلق برقمنة المحتوى العربي القائم على شكل ورقي وإتاحته على 
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شبكة الإنترنت» ومنها ما يتعلق بترجمة الكتب الهامة» وبخاصة العلمية» مما 
يساعد على إثراء المحتوى العلمي بالترجمة من اللغات الأخرى إلى اللغة 
العربية بهدف تزويد القارئ العربي بعلم نافع مفيد. 

ت غ اا کے ف ك ع الفعات ال خددها اسا 
الوطنية للعلوم والتقنية. واختيرت الكتب بحيث يكون الأول مرجعاً عالمياً 
معروفا في تلك التقنية» ويكون الثاني كتابا جامعياء والثالث كتابا عاما موجها 
إلى عا ا قوطي ولك كتاب واحد أو أكثر. وعليه» تشتمل 
SU USES LG E Ng EE‏ 
كايا ترجا كا سض كات إضاتى فة اللمصظطلات الحلمية والنة 
ال ف ا کی ا 

ولقد جرى انتقاء الكتب وفق معايير» منها أن يكون الكتاب من أمهات 
الكتب في تلك التقنيةء ولمؤلفين يشهد لهم عالمياًء وأنه قد صدر بعد عام 
0 وأن لا يكون ضيّق الاختصاص بحيث يخاطب فئة محدودة» وأن تكون 
النسخة التي يترجم عنها مكتوبة باللغة التي ألف بها الكتاب وليست مترجمة عن 
لخغة أخرى» وأخيراً أن يكون موضوع الكتاب ونهجه عملياً تطبيقياً يصب في 
جهود نقل التقنية والابتكار» ويساهم في عملية التنمية الاقتصادية من خلال 
زيادة المحتوى المعرفي العربي. 

إن مدينة الملك عبد العزيز للعلوم والتقنية سعيدة بصدور هذه المجموعة 
من الكتب» وأود أن أشكر المنظمة العربية للترجمة على الجهود التي بذلتها 
لتحقيق الجودة العالية في الترجمة والمراجعة والتحرير والإخراج» وعلى حسن 
انتقائها للمترجمين المتخصصين» وعلى سرعة الإنجاز» كما أشكر اللجنة 
العلمية للمجموعة التى أنيط بها الإشراف على إنجازها فى المنظمة وكذلك 
E LD E‏ 
الملك عبد الله للمحتوى العربي. 


الرياض 20/ 3/ 1431 ه 


رئيس مدينة الملك عبد العزيز للعلوم والتقنية 
د. محمد بن إبراهيم السويل 
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معمدمه 


بعد أن دت الحماس فى أحد التلاميذ فى محاضرة مُلهمة عن استقرار 
الطائرة والتحكم بها» رغب المحاضر الأستاذ أوتو کوبن 0P e1(‏ 0ا0) توجیه 
نظرة رؤيوية عن الموضوع إلى ذلك التلميذ بالقول: «تذكر» أن الطائرات لم 
بن لإيضاح صورة الاستقرار والتحكم وإنما بُنيت لنقل أشياء من مكان إلى 
آخر». وربما ذهب وتو فى ذلك بیدا فقد کشف التاريخ ارا ترادا أن 
إهمال مبادئ التحكم والاستقرار قد أودى بشكل أو بآخر بمشاريع طائرات 
رائعة» وأحياناً حرفياً. وأن أي طامح لبناء طائرة يجد من البديهي اعتماد هيكلية 
قوية وقدرة دافعة ملائمة. إلا أنه وللخروج من الانهيار الحلزوني لا بد من 
وضع مركز الثقل في مكانه الصحيح» وجعل مساحة دفة الاتجاه مناسبة. 

لقد كرس جانب كبير من تصاميم الاستقرار والتحكم بجعل الطائرات 
الشراغية الت ر ډو مرك لعدة قات كل مر اعندما بكرن الجر هادتاء 
وهی تستجیب بسلاسة للأوامر الصادرة عن يي الطيار وقدميه عندما یرید 
تغيير مسارها أو ارتفاعها. سُميت هذه المزايا «خصائص الطيران». وتم ترميزها 
لأول مرة عام 1943 من قبل الجمعية الاستشارية الوطنية للطيران 041ناة۸) 
Î Advisory Committee for Aeronautics)‏ ۸4". وبعد عامين من ذلك 
تبعت مواصفات الطائرات العسكرية N۸604‏ بهذا الخصوص. 

عندما أتى عصر المحرك التوربينى الغازي» قادت الاعتبارات الاقتصادية 
لوقود الطائرات إلى الطيران فى طبقة الستراتوسفير» وأن زيادة قدرة المحرك 
جعل من الطيران بسرعة قريبة من سرعة الصوت أمراً ممكناً. لكن مع ذلك ما 
من أحد يستطيع إنجاز خصائص طيران مرضية بدمج هندسة الطائرة مع القيود 
على موضصع مركز الثقل. إن منظومة زيادة الاستقرار الصنعى (Artificial stability‏ 
(eme6۲اه‏ (كمخمدات الحركة) كان مطلوباً لتخميد الحركة السريعة الطولية 
والحركة السريعة العرضيةء والاثنان معاً بوجود معوض لرقم ماخ )Ma1 )٣٣‏ 


2 


«compensator)‏ وسطوح ذيل طائرة بالكامل» ومحرك قيادة سطح التحكم 
بالموضع اللارّدي. وتقريباً بنفس الوقت» سجل نجاح منظومة زيادة الاستقرار 
المطبقة في طائرة البوينغ 8-47 وطائرة نورثروب 8-49 بداية عصر جديد. 


منذ ذلك الحين فإن معظم الفن والعلم اللذين أوصلا هندسة الطيران 
للطيران بجودة عالية على ارتفاع منخفض بدأت تضيع لمصلحة جيل جديد من 
المصممين وبُناة الطائرة. لقد آن الآوان لتدوين أخبار مصممي الطائرات الأوائل 
لمصلحة حركة بناء الطائرة من خلال تجميع الأجزاءء ناهيك عن الباقون على 
قيد الحياة من رواد صناعة الطيران العام. وفقاً لذلك» فإن هذا الكتاب هو 
كتابٌ غير رسمي» يلقي نظرة عامة على فن وعلم استقرار الطائرة والتحكم بها. 
وللتاريخ» فإن نمو أعداد المتفهمين للموضوع تعود من آيام ما قبل الأخوين 
رايت وحتى يومنا الحاضر. لكن تتوافر أيضا النية فى الحفاظ على خبرة 
O O N E ET RA OE‏ 
المقترح ليس فقط تكريم العلميين والمهندسين اللذين اخترعوا استقرار الطائرة 
والتحكم بهاء لكن أيضأً مساعدة مصممي الطائرات المستقبليين القلائل العاملين 
على طول هذا المسار نحو النجاح. 


فإذا كان لهذا العمل أي دورموخد» فهو التخلف فى ممارسة الاستقرار 
والتحكم E EG‏ تم بناء طائرات 
بمواصفات استقرار وتحكم مفجعة وغير مرغوبة لمجرد الجهل بإمكانية استخدام 
تصاميم أفضل. وليس إلا في حقب زمنية قصيرة» كما في زمن تجارب الطيران 
الأولى بسرعة قريبة من سرعة الصوت» كان النظريون» والباحثون» ومصممو 
الطائرات جميعاً في مركب واحد» والجميع يأخذون العبر معأً. 

لقد جلبت الطبعة الثانية من هذا الكتاب موضوعاً عصرياً يتضمن آخر 
التظويرات الحاضلة فى هذا المجال. لقد آنتهرنا أيضاً الفرصة للرد على 
ملاحظات القراء وا العديد من المراجعات الخاصة بالطبعة الأولى. 
الموضوع الوحيد الذي تكرر في المراجعات كان إهمال الطبعة الآولى للعمل 
الذي جرى في مجال استقرار الطائرة والتحكم بها خارج الولايات المتحدة. 
لم يكن هذا متعمداأًء لكن أعطت الطبعة الثانية الفرصة لمؤلفي الكتاب 
لتصحيح هذه المسألة. في نفس المسعى» فقد تم مساعدتنا كثيرأ من قبل 
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المراسلتن والمراجعين التاليين في كنداء أوروباء وآسيا: ميخائيل كوك» د. برنار 
انتکين» د. بیتر هامیل » د. جون جیبسون» بیل کانستون» د. نوروهيتو کوتو. 
د. غاريث بادفيلد» السيدة أ. جان روس» واخیرا د اتش اتن تو قاس ود. جان 
کلود فانیر. 
إن التاريخ الفني لمفهوم استقرار الطائرة والتحكم بها لم يفتقر إلى 
الاهتمام بالماضي. فالعديد من المؤلفين المميزين قد قدموا تاريخاً موجزاً عن 
موضوع استقرار الطائرة والتحكم بها كعمل مميز من حكايات علم الطيران 
العام. وندين بشكل خاص للمشاركات التالية : 
© «التقدم في بحث ديناميك الاستقرار والتحكم»٠‏ لوليام اف. ميليكين 
الابن» مجلة علوم الطيران (أيلول/ سبتمبر 1947). 
الطيران (تموز/ يوليو-آب/ أغسطس 1970). 
6 «ثمانون سنة من تحكم الطيران: انتصارات ومخاطر أنظمة التقارب»» 
لدوان تی. ماك رویز واف. دونستان غراهام» محلة القيادة والتحكم 
(تموز/ يوليو - آب/ أغسطس 1981). 
6 «اخمس وعشرون عاماً من بحث الجودة»» لأيرفين إل. أشكيناس » مجلة 
الطيران (أيار/ مايو 1984). 


6 «جودة الطيران من الطائرات الأولى حتى المكوك الفضائي ٠»‏ لوليام 

أشن فیلنتس: محلة القيادة» التحكم»› والديناميك (تموز/ ولیو ت آب/ 
أغسطس 1989). 

8 مزّسسة متطلبات التصميم: مواصفات جودة الطيران للطائرات 
الأمريكية» 1918 - 1943ء لوالتر سى. فينسينتى» الفصل الثالث «حول 

6 «تطور استقرار الطائرة والتحكم بها: وجهة نظر المصمم»ء لجان 
روسكام»» مجلة القيادة (أيار/ مايو - حزيران/ يونيو 1991). 

6 «مذكرات لانغلى فى الأربعينات»» لدبليو هيويت فيليبسس» مجلة 
الجمعية الأمريكية لتاريخ الطيران (صيف 1992). 
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«Progress in Dynamic Stability and Control Research,» by William F. ® 
Milliken, Jr., Journal of the Aeronautical Sciences (September 1947). 


«Development of Airplane Stability and Control Technology,» by ® 
Courtland D. Perkins, Journal of Aircraft (July-August 1970). 


«Eighty Years of Flight Control: Triumph sand Pitfalls of the ® 
Systems Approach,» by Duane T. McRuer and F. Dunstan Graham, 
Journal of Guidance and Control (July-August 1981). 


«Twenty-Five Years of Handling Qualities Research,» by Irving L. ® 
Ashkenas, Journal of Aircraft (May 1984). 


«Flying Qualities from Early Airplanes to the Space Shuttle,» by ® 
William H. Phillips, Journal of Guidance, Control, and Dynamics (July- 
August 1989). 


«Establishment of Design Requirements: Flying Qualities ® 
Specifications for American Aircraft, 1918-1943,» by Walter C. 
Vincenti, Chap. 3 of What Engineers Know and How They Know It, Johns 
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«Evolution of Airplane Stability and Control: A Designer’s ® 
Viewpoint,» by Jan Roskam, Journal of Guidance (May-June 1991). 


«Recollections of Langley in the Forties,» by W. Hewitt Phillips, ® 


Journal of the American Aviation Historical Society (Summer 1992). 


فى الكتاب العديد من الفاعلين والمتقاعدين المشاركين فی حقل 


الاستقرار والتحكم الذين تمت مقابلتهم من أجل هذا الكتاب؛ بعضاً منهم 
زود المؤلفين بمراجع قيّمة» وحتى أكثر من ذلك باستشارات ثمينة. ويرغب 
المؤلفان الاعتراف الخاص لعديد منهم بالمساعدة الخيرة التي قدموها. ربما 
يذكر بشكل رئيسي من هذه المجموعة شارل ويستبروغ»› الوجه المعروف جيداً 
ف حقل الاستقرار والتحكم. لقد قدم ویستبروع الختساغدة بمعرفته الواسعة 
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بالبحث الذي ترعاه القوى الجوية فى الولايات المتحدة وبإزالة العديد من 
الخفايا لكن بوثائق مفيدة. هيويت فيليبس» هو الوجه الهام الآخر في حقل 
الاستقرار والتحكم» لمراجعاته التفصيلية للعديد من فصول الكتاب. وتم 
اقتباس تعليقاته حرفياً في أماكن متعددة من هذا الكتاب. فيليب هو الآن 
(NASA Langley Research Center)‏ . 


لهد ا ظر ن بار على مابات مقو عن رين إا 
وليام كوك الموظف السابق في شركة بوينغ» ودوان ماك روير رئيس مجلس 
إدارة شركة النظم التقنية المحدودة 1”٥.(‏ رعoاممhطec‏ ا )Systems‏ . فلقد استفدنا 
من بعد نظرهما في المواضيع الهامة واقتباس تعليقاتهما حرفياً في أماكن متعددة 
من هذا الكتاب. الدكاترة. جون جيبسون الموظف السابق فى مؤسسة كهرباء 
بريطانيا/ الفضlء‏ lالئبريþıطıuilة KEHEN Electric/ British Aerospace)‏ وبيتر هاميل 
مدير معهد دي. في. أل لبحوث الطيران في براونشفيك (DVL [stitute of‏ 
Research Braunschweig)‏ ightا۴»‏ للمساعدة التى قدمها فى بيان التطويرات 
الأوروبية الحالية والتاريخية» كذلك ال ا الأوروبيين 
والكنديين. جان أندرسون» مدير مكتبة مخبر غوغينهايم للفضاء في معهد 
كاليفورنيا التقنى )6۸[٥1١(‏ لقيادته المؤلفين إلى المعهد لتحصيل مجموعة 
رأئعة عن الفضاء. جميع الوثائق الخاصة في الإدارة الوطنية للملاحة الفضائية 
NO aN SR ES EE IAL RAR‏ 
(1006 0uisaا)‏ المساعدة الكبيرة باعتبار إن مجموعة 6۸1٣1١‏ موجودة حاليا 
الفرصة أيضاً بالحصول على دخول حر إلى شركة النظم التقنية في هوثورن» 
کالیفورنیاء لتجميع معلومات مكثفة عن موضوع التحكم والاستقرار. نشكر 
السيدين دوان ماك روير وويد آلين رئيس مجلس إدارة انی ای ومدیرها على 
المساعدة والاستشارة التي قدماها. 


هندسة المكتبات في جامعة كاليفورنياء لوس آنجلوس» وجامعة جنوب 
کالیفورنیا کانت مفيدة لهذا المشروع. نعترف كذلك بمساعدة EEA‏ کیرکمان 
أمين مكتبة ومتحف الطيران فى سانتا مونيكاء كاليفورنيا لعمله الطوعى» والسيد 
لي ساجيسر أمين أرشيف وكالة الفضاء الأمريكية ناسا. 
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ا رو و ی ی ا کو ا 
الأشخاص الكريمين التاليين الذين أجابوا عن أسئلتنا» وفى حالات كثيرة 
أعارونا الوثائق التى أضافت قيمة مادية إلى هذا العمل: بول ا جيمس 
یرن جس ا وات ووی ر راف دال بار تن وارد رین 
وليام كوك د. آوجین کوفرت» فرید كوليك» سین دییه» أورفيل دان» کارل 
فورستروم› ویتشارد فولار» ایرفین هیلد» روبیر هيفلي» د. هاري هيمار» 
ریتشارد هیب» بروس جاکسون» هنري جیکس» جوري غالفیست» شارل 
کینغ» ولیام کوفین» دافید لیدنیسر» د. بول ماك کریدي» روبیر ماسکري› 
د. شارل ماك كوتشن» دوان ماك روير» ألين میراکوشي» د. جان روسکام» 
ادوارد روتوفسکي» جورج شیرار» روجیه شوفیلیه» ارنو شیلهورن» لورانس 
شیلینغ » د. آیرفینغ ستاتلیر» ود. تيرانس وايسشار. 

القليل من هؤلاء المراجعين رأوا الكتاب بالكامل على شكل مسودة» لذلك 
فإن المؤلفين هما المسؤولان عن ورود أي أخطاء غير صحيحة وأي إسقاطات. 

تم تنظيم هذا الكتاب بترتيب زمني تقريبي. وإن معظم الفصول ممنهجة» 
بالتعامل مع كل موضوع على حدة» علاوة على بيان تاريخه الكامل. تم تجمیع 
المراجع وفق الفصول في نهاية الكتاب. وتلك تم توسيعها من مختصرات أو 
من جوهر الدراسة المكتبية لموضوع استقرار الطائرة والتحكم بها. إن التقدم 
السريع الحاصل في البحث المكتبي المحوسب جعل الفهم الحقيقي للبحث 
المكتبي لموضوع استقرار الطائرة والتحكم بها منطوياً على مفارقة تاريخية. 


مالكولم أبزوغ 
أوجين لارابي 
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الفصل الأرل 
التطويرات المبڪرة ق الاستقرار والتحڪم 


Early Developments in Stability and Control 


بينما كان العلميون والرياضيون في الولايات المتحدة وأوروبا منشغلين في بناء 
أسس التقدم المستقبلي للطيران من خلال تطوير نظرية الطيران الأساسية» انشغل 
مصممو الطيران العملانيون باختراع وتحسين الطائرة تجريبيا. كما هو متعارف عليه 
من قبل الأخوين رايت» كان لزاماً وجود حلول لمسألة الاستقرار والتحكم. 

يمثل هذا الفصل التطوير التجريبي العريض لاستقرار الطائرة والتحكم بها بدءاً 
من مبادرات الأخوين رايت ولغاية انتهاء الحرب العالمية الأولى. وهى الفترة 
اله الى دات ا رات لطر اة ق فا عن الصي اعيا الا 


1- 1 الاستقرارية اة والمركبات الأولى Inherent Stability and‏ 
Early Machines‏ 
لقد أدرك رواد بناء الطائرة الأولى والطائرة الشراعية الذين عاشوا قبل الأخوين 
رايت أهمية استقرارية الطائرة. كما اكتشفوا بأن بعض درجات تضمين الاستقرار فى 
تیا و و ی ا و ا 
مثل وجود سطوح للذنب في انخlف «(Bayley and Penaud)‏ و جناح ٿنائي 
الزاوية» أو توزيیع مناسب للمساحة افجıilية «(Langley and Lanchester)‏ 
ولموضع مركز الثقل (41ط٤ہء:اL).‏ 
على أية حال» لم يُعط إلا القليل من الاهتمام إلى مشكلة التحكمء 
باستشناء تدبير دفات الاتجاه العمودية والأفقية ([.1ه 6] ,رماعمها). والتقيد عموما 
بآنه يجب أن تحافظ الطائرة على مسارها في الهواء فيما يقرر الطيار ما هو 
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العمل القادم. عندها يحرف الطيار دفة الاتجاه (اءللنء)» ليغير مسار الطائرة 
يقة مشابهة لقادة المركب: 

لقد أدرك الأخوان رايت فقط أن: (1) على الطائرة أن تميل (لءkمهط)‏ لتدور 
في المستوى الأفقي؛ (2) وجود تداخل بين الميلان أو التدحرج (1آه۲) وحركة 
الطائرة الانعراجية (سهر)؛ (3) إن أثر الزاوية الثنائية المفرط يعرقل تحكم 
الطيار» وما لم يوقف الانزلاق الجانبي (1pاie)‏ ستصبح الطائرة حساسة بشكل 
كبير لاضطراب الوسط الجوي؛ (4) يمكن أن ينهوي الجناح (۲41ء)» مما يقود إلى 
حالة فقد السيطرة؛ و(5) يمكن أن يستعاد التحكم بعد الانهواء بتقليل زاوية الهجوم. 

بعد الأخوين رایت» کان بلیریوت (1٥1ء81)‏ وليفافاسور (eva۷288611ا)›‏ 
الباني والمصمم لمرکبتي بلیریوت› وأنطوانيت› على التتالي» ومن رواد تطویر 
الطائرة وحيدة الجناح أمامية المروحة ga (tractor mono plane)‏ سطوح ذنب 
طبيعي » وجناح ثنائي الزاوية (الشكل 1-1). كان لهاتين الطائرتين مقدار كبير من 
الاستقرار المضمن (رانااهاء ا١ءإعطم)‏ وبما لا يماثل ما لطائرة رايت ثنائية 
الجناح. وكان لها سرعة أعلى أيضاًء مما ساعد في إبقاء الذنب الخلفي كترتيب 
طبيعي. وكانت في الحقيقة» مَركبة بليريوت وأنطوانيت الشكل الانتقالي الذي 
ساد تدا من الطائرة ثنائية الجناح للأخوين رايت وحتى طائرات المطاردة 


المشهورة في الحرب العالمية الأولى. 


الشكل 1-1 طائرتان رائدتان تحتويان على استقرار طولي وعرضي متأصل › طائرة بليريوت 1× 
التي قطع بها القنال الإنجليزي (في الأعلى) وطائرة ليفافاسور أنطوانيت ۷ (في الأسفل). 
كلتاهما استخدمتا الجناح ثنائي الزاوية ‏ المختلف عن جناح طائرة رايت. 
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1- 2 مشكلة التحكم The Problem of Control‏ 
لقد أتبع كل من أوتو ليليانتال (1848-1896 ,41 طا« ناا »)0٤0‏ وهيرام 
مکسیم (1840-1916 »)Hiram Maxim,‏ والدکتور صاموئیل بییربون لانغلي 
)Samue1 Pierpont Langley, 1834 1906)‏ _ الطریق التجريبي» تماما كما فعل 
الآخوين رايت» لكنهم وبسبب سوء تقديرهم لمسألة التحكم فشلوا إلى حد 
بعيد في فهم مقدرة الطيران الميكانيكي لحمل ثقل إنسان. توفي ليليانتال بتحطم 
عموده الفقري بعد أن فقد السيطرة على طائرته الشراعية. وطارت طائرة لانغلي 
بنموذج بمقياس 1.00:0.25 بشكل مستقر في طيران غير متحكم به» لکنها 
تحطمت مرتين خلال إطلاقها بالنموذج الكامل. ربما هي طائرة مكسيم» المقادة 
بالبخار» التي تمكنت من الطيران» ولكنها تحطمت على سكة الإقلاع بعد أن 
فقدت المسند المعدني الذي يساعدها على ذلك. 


لقد كان لخطاً مكسيم المهندس» مبعث انجذاب دائم من قبل مهندس 
الطيران الحديث؛ فقد أنتبه برنار ماجين («1ععه× ١إه«إ٥8)»‏ مهندس الاستقرار 
والتحكم من خلال عمله 2 الإإدارة الوطنية للملاحة الفضائية والفضاءء 
ق ان ال ا ی عو ع مک 
لصالح الطيران الوطني ومتحف الفضاء. وبنى خبير آخر في الاستقرار والتحكم» 
يدعى هيويت «(W. Hewitt Phillips) qula‏ نموذج طائرة تطير بفعل شريط 
مطاطي jz (Rubber powered)‏ نموذج مأخوذ من طائرة مکسیم. 


ن ف ي رة غ الور ها بان 


لقد طار النموذج بنعومة» رغم عدم وجود الذنب العمودي» كما هو الحال 
في النموذج الذي استخدمه مكسيم عندما أقلع من مسار بشكل سكة. وحلق مثل 
طائرة بمحر كين دافعين وقد كان فعلاً كذلك. إن وجود الرفاس الكبير (المروحة) 
خلف مركز الثقل يعطي هامش استقرار طولي معتبر . . . بالطبع كان رقم رينولدز 
بعيداً عن قيمته الحقيقية لطائرة بمقياس كامل» ولكن ليس لذلك أهمية كبيرةء 
حیث إن مکسیم استخدم مطیاراً (؟٣نه)‏ رقيقاً لجناحه. 


النتيجة التي استخلصتها هي أن طائرة مكسيم كان بإمكانها الطيران» على 
الأقل كنموذج طيران حر وضخم . . . كما أشعر آنه كان من الواجب أن يحصل 
مكسيم على تقدير أكبر لمساهماته الهندسية» وربما أكبر مما منحه إياه المؤرّخون. 


من جهة أخرى فقد توجه الأخوان رايت» إلى مسألة التحكم مباشرة. 
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وعلّما نفسيهما الطيران بثلاث طائرات شراعية ثنائية الجناح» زوّدت كل واحدة 
بجناح معطوف أو ملتف (ء1طةمهإ«) من أجل التحكم العرضي» وبسطح آمامي 
متحرك بالكامل للتحكم بالرفع. والجناح الثالث يتضمن أجزاء الذنب العمودي 
المتحرك والمترابط مع الجناح المعطوف لحذف آي انعراج لأنف الطائرة ناتج 
من تفعيل التحكم العرضي أو ما يسمى تحكم الدحرجة - الانعراج. وفي عام 
2 كان الأخوان رايت قد تعلما الطيران بها بنعومة تامة. وفي نفس التأريخ 
تقدما للحصول على براءة اختراع» يصنفان فيها مسألة الترابط بين التحكم 
الجانبي وتحكم الدحرجة - الانعراج. 


بنى الآخوان رايت في عام 1903 طائرة ذات محرك مستندة بالأساس إلى 
الطائرة الشراعية المصممة في عام 1902 وزوداها بمحرك بنزين ذي أربع 
أسطوانات لتدوير المروحة. وطارا بها للمرة الأولى فى 17 كانون الأول/ ديسمبر 
E O E‏ ر ارو ا مو 
E. €. Click)‏ ۴) وهنري جیکس (×[ .۸ )6۲y‏ عام 1985 بين آن طیران 
الأخوين رايت في عام 1903 كان طيرانا غير مستقر بدرجة كبيرة» وکان فيه 
صعوبة فيما لو تمت قيادة الطائرة من أي شخص آخر غيرهماء غير أن الأخوين 
رايت تمكنا من قيادتها لأنهما كانا قد دربا نفسيهما على قيادة الطائرة الشراعية 
في عام 1902. وفي عامي 1904 و1905 حسّن الأخوان رايت الاستقرار العرضي 
للطائرة المصممة في عام 1903 من خلال إزالة القوس السفلي للجناح إذا نظرنا 
إليه من الآمام (يسمى كاتيدرال)» مقللين من عدم الاستقرار الطولي بإضافة 
أوزان لمقدمة الطائرة» وحسنا من التحكم العرضي بحذف الترابط الميكانيكي 
المتبادل عند التحكم بحركة دحرجة الطائرة مع تغيير انعراجها. 


منذ ذلك الوقت فصاعداً كانت براعة الطيار فقط هى التى تؤمن السيطرة 
على التحكم المترابط بالدحرجة والانعراج. بالنهاية» تعلّم الأخوان رايت مقدار 
الشعور بانهواء الجناح 0 عہiس)»‏ وبشکل خاص عند الطيران الالتفافی وكيیف 
يتم تجنبه بإنزال نف الطائرة ببطء إلى الأسفل. مع إتقان هذا الشيء كانا قد 
أصبحا أساتذة في الطيران الدقيق لطائراتهما غير المستقرة. وبتاريخ 22 أيار/ مايو 
5 استلم الأخوان رايت براءة اختراع حول كيفية السيطرة على التحكم 
المترابط. وبناءاً على الثقة بإنجازاتهما وبراعتهما بنى الآخوان رايت طائرتين 
جديدتين» أرسلا واحدة منهما إلى فرنسا في عام 1907 . 
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Catching Up to the Wright Brothers اللحاق بالأخو ین رايت‎ 3 -1 


تم في فرنسا وفي الولايات المتحدة عام 1908 تنفيذ عرضين جماهيريين 
لطيرانين متقنين من قبل ويلبور وأورفيل رايت كانا بمثابة البوق الذي ينادي على 
باقي مجتمع الطيران للالتحاق بإنجازاتهما المميزة. في عام 1910 لبى العلماء 
ومصممو الطائرات كورتيس (sءن)ur٣)»‏ وبليريو ».)81٥٥0(‏ وليفافاسور 
«(Bechereau) gرuaıy «(Farman) ùlaرlè, «(Levavasseur)‏ انوكت ک5 
بيلتيري »)Esnault- Pelterie)‏ وآخرون النداء بتصميم طائرات سرع وأحسن. 
وفي عام 1911 كانوا يحلقون بأسلوب أفضل. مع ذلك» حتى بعد انجازاتهما 
المشهود لهاء لم يكن لدى الأخوين رایت» ولا لدی منافسیهم» ًى فهم 
حقيقي للنظرية الإيروديناميكية. 


The Invention of Flap-Type Control Surfaces and Tabs 


تتمفصل سطوح التحكم من نوع القلاب )eصty-flap(«‏ مع الجزء الخلفي 
من سطح الجناح الرئيسي أو الذنب الرئيسي للعمل على تعديل قوة الرفع على 
السطح الكلي للجناح أو الذنب» وتكون حركة هذه السطوح في قلب نظام 
التحكم شش الطائرة. وتصمم الطائرات التى تطير عند السرعات فوق الصوتية 
غالباً بدون الحاجة إلى وجود سطوح من نوع القلابات للتحكم الطولي» بل يتم 
تحريك كامل سطح الجناح أو الذنب الأفقي لتأمين التحكم الطولي. تستخدم 
أيضاً بعض الطائرات نوع الجنيح الكابح ١ءازهمء‏ المتوضع على سطح الجناح 
الرئيسي كسطح للتحكم الجانبي» وفيه يُجذب عنصر التحكم (الجنيح) خارج 
السطح العلوي للجناح لتقليل الرفع في هذا الجزء. بعيداً عن هذه التداعيات» 
وبعد الآخوين رايت بعدة سنوات كان التحكم باستخدام نموذج الجنيح نوع - 
القلاب هو الزبدة والخبز في تحكم الطائرة. 

كان عام 1908» الذي قام فيه مختص الطيران الرائد كلين كورتيس ١ء61)‏ 
(ssناCur‏ بالطیران الأول لطائرته «(حشرة حزیران» (ع,ھامAir Bug‏ eصu[)‏ بعد 
تجهيزها بجنيحات نوع - القلاب للتحكم العرضي. كان هذا الطيران الأبكر» 
إن لم يكن الطيران الأول» في التحكم العرضي» الذي حدث بعد ظهور 
الجناح المعطوف للأخوين رايت. إن التحكم العرضي لكورتيس الذي كان 
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معلقاً بشكل عارضة بين سطحي الجناح الثنائي» وكان له القدرة على الحركة 
بکامله. رآها كورتيس بشكل واضح في تصميم الموازن )٣”(‏ 6۲41اها) في 
الحركة العرضية› ومنذ تلك الفترة تم ربط العجلة مع دفة الاتجاه )rudder(‏ . 
لقد أطلق الفرنسيون على سطوح التحكم العرضي من نوع القلاب اسم دفة 
الدحرجة ١٠۲ءاه‏ التي تشكل جزءً بسيطاً من الحافة الخلفية للجناح الرئيسي» 
كما استخدم نفس التعبير في اللغة الإنكليزية» أما الآلمان فأطلقوا عليه اسم 
الدفة العرضية Querrudern‏ . 


بعد سنة أو سنتين كان ظهور أول دفة دحرجة («٠۲إءانه)‏ حقيقية على 
الطائرة الفرنسية ثنائية الجناح طراز فارمان (۴۵۲۳۵۵). وهنا وبسبب وجود 
التحكم بالجنيح ظهرت ضرورة النظرية الإيروديناميكية» حيث تم الاأنتظار حتى 
عام 7 عندما غذی هیرمان غلوریه 614ue۲۲(‏ «موصإ86) هذه الحاجة (الشكل 
1-). إن سطح التحكم طه) (جنيح الضبط) هو عبارة عن سطح تحكم صغير 
يقوم بحركة صغيرة عند حافة الجناح الخلفية. ويولد جنيح الضبط عند تحريكه 
قوة إيروديناميكية حول محور مفصل حركته» ينتج منها عزماً کبیراً بسبب طول 
ذراع هذه القوةءاوبالالي: يؤتن تبح الهبط الصغير طريقا فغالا ريك سطوع 
التحكم الرئيسية في اتجاه معاكس لحركة جنيح الضبط نفسه. 


الشکل 2-1 هیرمان غلوریه )۸٤۲٣۸(‏ 
Glauert 1892-1934‏ قدم في فترةعمله 
المهني القصيرة مساهمات هامة في موضوع 
استقرار الطائرة والتحكم ما في سطوح 
التحكم» وانحراف الجريان نحو الأسفل»› 
ومطيار المجناح» والجناح» وفي نظرية 
الرفاس» وفي معادلات الحركة. (من : 
Obit, Notices of Fellows of the‏ 
(Royal Soc, 1932 - 1935‏ . 
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يعود تصميم جنيح الضبط (طا۵ا) إلى المخترع الکبير أنطون فليتنر )۸۸0١‏ 
۳٤٣٤٤ا۴.‏ الذي كان الأول فى تطبيقه على دفات الاتجاه فى البواخر. والشىء 
استلم في عام 1922 من آلمانيا براءة الاختراع الآساسية لجنيح الضبط. وكانت 
من أجل تطبيقه في الطيران. وتضمنت براءة اختراع فليتنر وصفا لتصميم جنيح 
الضبط النابضى (ءء1رءل اها ع«ذإمء) (انظر الفصل الخامس)» التى تم تناسیها 
بعدئذٍ بالكامل. وفي عام 1928 تم من قبل بیرین («إءه۴ .6 .۷) توسیع نظرية 


Handles, Wheels and Pedals تlweدllو المقابض« والعحلات«‎ 5 -1 


قبل أن يُظهر الأخوان رايت مهاراتهماء كان القليل من فكر بإعطاء 
المقابض(ءءال«هط). العجلات (ءاعءطس)» والدعسات (sءاولعم)‏ مهمة توجيه 
المركبات الطائرة» لقد زود كيلى (رءاره٤)‏ طياره المتردد بمجداف له شفرات 
متصالبة ليستطيع التأثير في ار الأفقي والعمودي لطائرته الشراعية التي تطلق 
إلى الهواء بقوة دفع عدد من الرجال. كما زود لانغلي (yماعngما)‏ طیاره ومصمم 
محرلك الطائرة مانلى («عامه۷) بذنب له شكل متصالب يمكن حرفه عموديا 
للتحكم بالرفع (طء؛م)ء وأفقياً للتحكم بالدحرجة (اهء). لقد توقع لانغلي أن 
الجناح الثنائي المتماثل ثنائي الزاوية للحفاظ على مستوى الطيران»ء كالذي تم 
في طائرته التي طارت طيرانا حرا بنموذج كامل. 

لقد استخدم ليليانتال (لهط٤١ءتا1)‏ وزنه للتحكم بزاوية الدحرجة وزاوية 
الرفع في طائرته الشراعية» وذلك من خلال إزاحة جسمه جانباً أو إلى الأمام 
والوراء. لكن كان لهذا العمل فعالية محدودة. تنشأً زاوية التدحرج للطائرة الشراعية 
المعلقة (إءلناععمه۳8) من خلال حركة طيارها المتدلى الذي يجعل طائرته تدور إذا 
کانت مستقرة مع اتجاه الريح»› يعني » بدون ا عمودي ثابت. 

لقد زود هيرام مکسیم (صن×N4×‏ صها8i)‏ طائرته البخارية بنظام تحکم 
جيروسكوبي لتنظيم زاوية الرفع مع فكرة القيادة الأفقية للطائرة بتطبيق الدفع 
الفاضي عن طرق رفاسن تل كن رن الط الم بهم احبار هدا 
النظام في الجو. 
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Wright Control تحکم رایت‎ 6 -1 


في طائرة الأخوين رايت الشراعية المصممة عام 1902 وفي طيرانها عام 
3 كان لدى الطيار وبيده اليسرى عتلة عمودية يجذبها إلى الخلف لزيادة زاوية 
هجوم سطح المطيار. كان الطيار يستلقي على أرجوحة تنزاح من جنب إلى آخر على 
مجرى لتؤثر في الجناح المُلتف. ولتنفيذ دوران دحرجي إلى اليسار يعمل الطيار 
على إنقاص زاوية هجوم الطرف الأيسر الخارجي للجناح العلوي وعلى زيادة زاوية 
هجوم الطرف الآيمن الخارجي للجناح العلوي. تتصل حركة دفة الاتجاه (إللنم) 
ميكانيكياً بآلية الجناح الملتف» ولتدوير أنف الطائرة لليسار يعمل الطيار على إنزال 
طرف الجناح الآيمن» والعكس بالعكس عند إنزال طرف الجناح الأيسر» بسبب 
ذلك يتم التغلب على الانعراج («ه) المعاكس العائد للجناح الملتف. 


عندما بدأ الأخوان رايت بالطيران جلوساً بدل الاضطجاع في عام 1905ء 
كانا قد أبقيا على العتلة العمودية التي يحركها الطيار بيده اليسرى للتحكم بزاوية 
هجوم سطح المطيار (المتمثل بإمالة مقدم الجناح إلى الأعلى والأسفل) وأضافا 
إليها عتلة تحرك باليد اليمنى لتحريك الطرفين الخارجيين للجناح الملتف ودفة 
الاتجاه (إمللسء). إذا عند تحريك العتلة الجديدة باليد اليمنى إلى اليسار يتم 
إنزال طرف الجناح الأيسر الخارجي للأسفل ويتم توجيه نف الطائرة بزاوية 
انعراج إلى اليسار. وعند تحريك عتلة اليد اليمنى إلى اليمين يتم إنزال طرف 
الجناح الآيمن الخارجي للأسفل» ويتم توجيه أنف الطائرة بزاوية انعراج إلى 
اليمين. إن تغيير إحداثيات الطائرة بالقدر المطلوب بتدويرها في المستوى الأفقي 
يمكن أن ينفذها الطيار باستخدام انعراج أنف الطائرة م 
دفات الدحرجة. هذا النوع من التحكم بتدوير الطائرة بطريقة غير تقليدية يمكن 
تعلمه وتطبيقه عملياً باستخدام محاكي أو مَركبة ثنائية التحكم. بالنتيجة لا 
يستخدم سائق الدراجة قدميه للتحكم باتجاه حركتها. حافظ الأخوان رايت على 
المشهد نفسه حتى عام 1909. وحيث إن لي الجناح يتضمن الكثير من التشويه 
لبنيته الإيروديناميكية» عمل الأخوان رايت لاحقأ على تغيير حركة عتلة اليد 
اليمنى إلى الأمام والخلف لتغيير شكل الجناح الملتف واستبدالها بعتلة جديدة 
قصيرة تتحرك من جنب إلى آخر للتحكم بدفة الاتجاه. وتم الإبقاء على عتلة اليد 
اليسرى للتحكم بزاوية هجوم الطائرة بعد أن استغنى الآخوان رايت عن استخدام 
السطح المستوي للاستقرار من أجل تحريك الذنب الأفقي في عام 1911. 
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تم منح الأخوين رايت براءة اختراع عن تحكمهم بزاوية الدحرجة (11هء) وزاوية 
الانعراج (yaw)‏ باستخدام الربط الميكانيكي. لقد بنى مصممون اخرون ومنهم 
كورتيس (sءنااuا٣)‏ طائرات شراعية مجهزة بدفات دحرجة (كدصهامانه)» وانعراج 
(e1ا)‏ ودفات تسلق/ انحدار (١۲٥٤۷۵ء1ء)‏ لتحقيق نظام تحكم مستقل ثلائي 
المحاورء الأمر الذي دعا أحد المحاكم في الولايات المتحدة إلى استصدار أمر 
ضد الأخوين رايت بإلغاء منحهم براءة اختراع حول نظام التحكم ثلاثي المحاور 
هذا» مستندة إلى اعتبار أن التحكم المترابط بين الانعراج والدحرجة في 
مركبات كورتيس موجود أصلاً في ذهن الطيار» ويعتبر جزءاً أساساً من فن 
الطيران. وبالتالي فقد اخترق نظام التحكم المستقل ثلاڻي المحاور لكورتيس 
براءة اختراع الأخوين رايت. 
1- 7 قيادات بليريوتٽ بردو Ble’riot and De’perdussin Controls ùl‏ 

ابتکر لويس بلیریوت (ا٥۲1‏ 81 sنسم1)‏ ما أصبح يعرف ب «العصا» القياسية 
(5ءاء) وبقضيب تحريك دفة الاتجاه في حجرة القيادة (اiمkءهء)‏ للطائرات 
الصغيرة. ينتج من دفع العصا المركزية بين رجلي الطيار إلى الأمام هبوط أنف 
الطائرة إلى الأسفل» وعن شدها إلى الخلف رفع أنف الطائرة إلى الأعلى» 
وعن حرفها إلى اليسار هبوط الجناح الأيسر إلى الأسفل» وعن حرفها إلى 
اليمين هبوط الجناح الآيمن إلى الأسفل. يدوس الطيار بقدمه على عتلة تحريك 
دفة الاتجاه (بشكل قضيب أفقي متمفصل من وسطه) المربوط بنهايتيه إلى 
الخلف مع دفة الاتجاه بزوج من الكبلات. لذلك ينتج من ضغط الطيار بقدمه 
اليسرى إلى الآمام على دواسة تحريك دفة الاتجاه إلى اليسار تدوير الطائرة إلى 
اليسار (الشكل 1- 3). لقد ثبت بليريوت عجلة غير دوارة في رأس عصا 


لقد أصبحت دعسة قدم بليريوت القاعدية لتحريك دفة الاتجاه» الآن قياسية 
إلى حد بعيد» وهى تماما نقيض الدراجة أو «الطائر المرن» )۴1exib1e ۴1ye۲(‏ 
المزودة بمزلاج steerin8) e‏ edاs)»‏ حیث یقوم الطيار بتدوير قضيب يدوي أ 
قبضة يدوية باتجاه الدوران المرغوب به. من ناحية أخرى فكر أيغور سيكورسكي 
)1gor Sikorsky(‏ بن قاعدة بليريوت كانت حدثا من الماضي» وقام بمصالبة جميع 
الأسلاك فى طائراتهء ليجعل قيادتها شبيهة بقيادة الدراجة. لكنه حذر الطيارين 
اوو العرف المتبع بأن لا يجربوا الطيران بهذه المركبات الخاصة. 
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الشكل 1- 3 رسم تخطيطي لنظام تحكم بسيط بطائرة. يتم التحكم بسطوح التحكم من خلال 
تحريك العصا وقضيب دفة الاتجاه وفق مؤشرات الأسهم. Chatfield, Taylor, and : j)‏ 
(Ober, The Airplane and its Engine, McGraw-Hill, 1936‏ . 


قبل اندلاع الحرب العالمية الأولى» أنتجت شركة جمعية طائرات 
ديبيردوسان (8۴۸2) سلسلة من الطائرات العسكرية والمطاردات كالتى صممها 
بيشيرو (۷ا۵٥۲ء1ءء8)»‏ حيث زودت هذه الطائرات الانسيابية ا بلیریوت 
لعتلة دفة الاتجاه وبعجلة (١٥ط»«)‏ عمودية تتحرك إلى الأمام والوراء للتسلق/ 
الانحدار» وبتدويرها إلى الجانبين يتم تدوير طرفي الجناح الملتف. لقد زادت 
العجلة من الميزة الميكانيكية بمقارنتها بالعتلات التي كانت ضرورية لتحريك 
طرفي الجناح الملتف بعزم جاسئ SG E SN‏ أصل القبضة 
ثنائية اليد (sءkمر)‏ الحديثة. 


1- 8 استقرار طائرات المطاردة والتحكم بها فى الحرب العالمية الأول 
Stability and Control of World War I Pursuit Airplanes‏ 

بحلول عام 1917 ومن تجریب الخطا والصواب خلال الحرب العالمية 
الأولى تم إقرار السلك المقوى (الذي يربط بين الجناحين) مع أسطح الذنب 
الخلفي كشكل طبيعي في الطائرات ثنائية الجناح (#«هامذط). إن الأسلاك 
القطرية المشبوكة بين دعامات الجناح (struts)‏ والجسم» ومابین الجناحين› منح 
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بنية صلدة الطائرة مع قابلية مقاومة الفتل والجدل والعطل الناجم عن عدم 
الاستقرار عند الانقضاض بسرعة عالية. لقد أفاد وجود المحرك الثقيل في الأمام 
وسطوح الذنب الكبيرة في الخلف في المحافظة على تراصف الجسم مع 
الجناح أشناء سرعة الطيران. يستطيع الطيار تطبيق تحكم الدحرجة (ع«الاه) 
بحرف دفات الدحرجة (كصهام‌انهة)» وتحكم الاتجاه بحرف دفة التوجيه 
(rudder)‏ « وتحكم الرفع بحرف دفة الرفع (0۲5٤e۷4اe)‏ - جمیعھا تعمل بشکل 
a a a E‏ 
التحكم سهلة الحركة. إن التعيير على الآرض لانحراف كل من الجناح» الزعنفة 
(«1) وضبط شد كبلات التثبيت يمكن الطائرة من الطيران بشكل مستو (1ء۷ا)» 
وباستطاعة تطواف )cruisin8 Power)‏ ثابتة مع المحافظة على E‏ طيران 
هادئ لمدة دقيقة أو نحو ذلك. 

كانت المناورة العنيفة في القتال الجوي تنفذ بواسطة تحريك دفة الرفع» 
التي كان لديها إمكانية وضع الطائرة في حالة انهواء كامل. يتطلب تدوير الطائرة 
أفقياً الدحرجة حول المحور الطولي للطائرة بشكل سريع» الذي كان ينفذ في 
أغلب الأحيان بخرف دفة الدحرجة (١١٥عانه)‏ ودفة الاأتجاه (إمللدإ) بشكل 
مشترك. تحرض دفة الاتجاه الطائرة على توليد انزلاق ينتج منه انهواء غير 
متناظر ودحرجة مفاجئة (صددء أو ااه kعنا؟)‏ يمكن التحقق منه عند زاوية معينة 
من خلال تخفيف الضغط الخلفي على عصا القيادة مع المحافظة على وضعية 
دفات الاتجاه والدحرجة في الوسط. 

كانت هنالك صعوبة فى تحريك دفات الدحرجة عند السرعات القتالية 
)combat speeds)‏ ولکن E‏ استخدامها لتنفيذ دحرجة اسطوانية ۲٥11(‏ 1ءإإaط(‏ 
أو دوران بطيء. وكان هناك استخدام هام لدفات الدحرجة لتوليد تحكم متقاطع 
contr‏ ssداc)»‏ (مغلا» دفة الاتجاه إلى اليمين وعصا القيادة إلى اليسار) 
وتحقيق انزلاق بلا دحرجة للسيطرة على مسار النزول أثناء الحط. ويمكن زيادة 
زاوية ميلان الهبوط الشراعي وصولا إلى زاوية انحدار عميقة» تومن للطيار رؤية 
NNE aE‏ 


ثمة جانب خطير للاستقرار والتحكم في طائرات الحرب العالمية الأولى 
قليلة التعقيد» كان الدخول غير المتعمد في الانهواء» ومن ثم في الانهيار 
(«امء) عند الطيران على ارتفاعات واطئة» وهو ما يسمى انهواء «الوصول 
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والإقلاع» and departure sta)‏ اarriva)‏ (انهيار مصاحب لحركة حلزونية). إن 
وجود انزلاق («ناوههو) قليل مع انهواء (۲11ء) يمكن أن يؤدي إلى تدحرج 
مفاجئ أو ناتر (1ها مة١ء)‏ الذي قد يتطور بسرعة إلى انهيار وحركة حلزونية 
للذنب («امءانها) بشكل مرعب. أو إلى غطس أنف الطائرة بحركة حلزونية. 
وبشكل عام لن يتوفر والحالة هذه متسع كاف من الوقت لانقاذ الطائرة قبل 
وصولها إلى الأرض. 


ولا تزال مرحلة الوصول إلى الاأنهواء (ئااهاءاة۷إإه) واردة حتى فى 
الا ات دة غ عار سال فر الرعفة 00069 دة زر 
الاتجاه الصحيح في مرحلة التقرب النهائية عند السرعة المنخفضة بدون ميلان 
(ki«8«هط)»‏ بحيث ينهار أسفل الجناح ويسقط. عندئذٍ يحاول الطيار رفع نف 
الطائرة إلى الأعلى بإمالة دفة الدحرجة» مما يفاقم الموقف» وتنهار الطائرة 
وتدخل فى حركة حلزونية نحو دوران متعمد. بعد الحادث يشكو الطيار الباقى 
RE N OA EE‏ 1 


آما انهواء الإقلاع (1ه†ء ١٣همءل)‏ فهو أكثر إثارة. الطيار يقلع من حقل 
صغير. وتقترب العواعق في نهاية الحقل. ومع محرك يدور بأقصی قدرته یحاول 
الطيار أن يحرف طائرته باستخدام دفات الدحرجة وصولا إلى زاوية انعطاف 
كبيرة. ونتيجة لعدم توفر الاستطاعة الكافية للطائرة للتسلق وهي بمسار انعطاف 
ضيق وشديد» يطبق الطيار عندئذ على دفة التوجيه العليا (إمل لن وه)) لإإعاقة 
حركة أنف الطائرة من النزول إلى أسفل. فتكون النتيجة حصول انهواء انزلاقى 
لطرف الجناح العلوي» وتنفذ الطائرة دحرجة نترمفاجئة (ااها )٠٣4‏ أكثر . 
المتوقع» وتدخل في حركة حلزونية» متبوعة باصطدام شديد بقدرة محرك 
عظمی. 

ENES SNE E REE N a 
EE POE SL ESN OEE الأولىء‎ 
الدخول في الحركة الحلزونية وكيفية معالجتها بسلوك سلس وغير انفعالي. ومع‎ 
»)Sهمwitط‎ €aصء1( ذلك» فإن بعض الطائرات» لاسيما طائرة سوبويث كاميل‎ 
قد قتلت العديد من الطلاب الطيارين بسبب مميزات الانهواء العنيفة الخاصة‎ 
بها. كان خزان الوقود الرئيسي لطائرة كاميل يقع خلف الطيار» وكان موضع‎ 
مركز الثقل عند الحمولة الكاملة يقع بعيدأً في الخلف بحيث كانت الطائرة غير‎ 
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مستقرة في حركة الرفع بعد الإقلاع تماماًء فيما يكون انتباه الطيار منشداً 
للحفاظ على الطائرة من الانهواء. 


ليس ذلك فحسب» ولكن» مثل بقية طائرات الحرب العالمية الأولى 
الأخرى» كان الذنب العمودي لطائرات كاميل صغيراً جداًء وإن أي انهواء 
يتحول آلا لدحرجة فجائية ناترة 1١ء‏ مه١ء)‏ والدخول فى الانهيار («أمء) بالرغم 
من عدم وجود أي انحراف متعمد في دفة التوجيه. بالنهاية» وبمجرد حصول 
الانهواء الحلزوني» يتطلب من طيار طائرة كاميل تطبيق انحراف قوي لدفة 
التوجيه بالاتجاه المعاكس للحركة الحلزونية لإيقافها. من جهة أخرى» فإن 
الطائرة حسنة السلوك وتقدر على احتواء الحركة الحلزونية؛ والخروج آلياً منها 
بترك عصا التحكم حرة. 

إن مشكلة عدم الاستقرار الأتجاهي كانت سائدة في طائرات الحرب 
العالمية الآولى إلى درجة مانعت القوة الجوية الملكية (٤٤إ٥۴ A‏ 1ورهR)‏ جعل 
قمرة قيادة (کبین) الطيار مغلقة لسنوات لكي يستطيع الطيارون استخدام الريح 
الملتطم في الخد كمنبه لزاوية الانزلاق. 


سمة أخرى خطرة اتسمت بها طائرات الحرب العالمية الأولى كانت الأثر 
الجايروسكوبي الناتج من دوران المحرك. بحسب جيبسون (2000 ٥0ءط¡6)»‏ 
يتطلب حذف الأآثر الجايروسكوبي للمحرك في طائرة سوبويث كاميل بحرف دفة 
الاتجاه 1٥۵۵نع)‏ إلى اليسار ا إلى اليسار أو اليمين» وهذا يسبب 
خروج الطائرة عن مسارها عند تطبيق قدرة محرك أعظمية وهي بسرعة منخفضة 
جا ف ”فة الا تشرط 1666 ف وغليهء جرئ دير الطارين هن مخاول 
الالتفاف الشديد بزاوية دوران قاسية عند ارتفاعات تقل عن 1000 قدم. 


Contrasting Design Philosophies فلسفات التحكم المعاكس‎ 9 -1 


أجريت مقارنة في عام 1917 بين الطائرة 5۴8-5 تصنيع شركة الطيران 
اllئdnية (Royal Aircraft Factory)‏ Ûlyطlئرةö‏ فور Fokker D-V11‏ أظهرت تاتا 


(#) الأنشوطة (و٥٥1)‏ حركة ملوانية تؤديا طائرات الألعاب والطائرات المقاتلة والمطاردة تتمثل بحلقة 
تبدأ بسرعة عالية» وتكون الطائرة مقلوبة فى أعلى الأنشوطة قبل أن تغطس إلى الأسفل بسرعة متزايدة 
(المترجم). 
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هاما ن اة : الف مامص الشركة الملكة الدين تخرضو ا الى اة 
البدائية لاستقرار الطائرة» ا شركة أنطوني فور .6 (Anthony H.‏ 
۴k6۳‏ وشریکه في العمل رينولد بلاتز (zاه۴1‏ ل1امطمذ»R)‏ اللذين لا يتمتع 
أي واحدِ منهما بتدريب تقني رسمي. فلقد تدرب بلاتز على فن اللحام 
باستخدام غاز الآسيتيلين» الذي طبقه في بناء نابيب جسم الطائرة الفولاذي» 
بينما اكتسب فوكر خبرته كصاحب حرفة ونوتي لمركب صغير مع موهبة غريزية 
في الإيروديناميك. 

إن الزاوية الثنائية الكبيرة (5 درجات) لجناح الطائرة 5.8-5 (الشكل 4-1) 
هى دليل على محاولة إعطاء الطائرة استقرارا متضمنا (۲١ءإءطم)‏ للحركة 
ا إذا حاول الطيار فى الطائرات ذات الحركة الحلزونية المستقرة» أداء 
اة لشاف( a80‏ فيجب عليه المحافظة على الوضعية الزاوية 
لانحراف دفتي الرفع ودفة التوجيه» للاستمرار في الالتفاف. وإذا وضع الطيار 
دفة التوجيه» وعصا القيادة في المنتصف (الوضع الحيادي)» تعود الطائرة بہطء 
وبشكل آلي لوضع الطيران الأفقي (اطعنا؟ اءء!) . 


لم یکن لسطوح تحکم الطائرة SE-5‏ موازن إيروديناميكي › وکانت حرکتها 
ت المصممون أيضاً نزوة اعتماد علم الأعداد (yرعoاەامصسuہ)‏ فی التعبیر عن 
تصاميمهم فكان سطح الجناح 250 قدما مربعأء والوتر 5 أقدام؛ مع نسبة 
انحراف مقدارها 5 درجات عن خط الاندفاع (ineا )thrust‏ . .. وھکذا. 

منحت اختبارات الطيران الحديثة لمقاتلات الحرب العالمية الأولى 
(باستخدام E E EE E ELE CEE E‏ 
وصفها رونالد بومونت (01۲ ٥٣414 84u‏ ۸) ہما یلی : 


ربما كانت هذه الطائرات من أحسن المقاتلات التى يمكن التعامل معها فى 
كلتا جهتي الحرب» فهي تتمتع بتحكم رائع لكل من الرفع والانعراج» ولديها 
استقرار ضمني لكلا المحورين› مع تحريك خفيف وسلس لدفة الدحرجة إلى 
سرعة تصل 130 ميلا بالساعة. 


(4) مختارات شوتليورث (۸٥اءما‏ اه٣ 0۲٤١‏ «٥1)اط5)‏ : معابير قديمة لتقييم أداء الطائرات (المترجم). 


46 


3 ل ووو پچ و7 وو سے 
۴ ۲ 1 : 
e a :‏ 
e‏ 
ل i‏ 


Rumpf Holgdrahthect 
Rumpfhelme Jel 
Rumppthele. Hol 
ete 50 me | Rumpfrerfpannung Draht 
um pf aussenhaut Stoff 


وم ب مو2 لہ و2 1 
ب مدو i |0 — e‏ 1 0 
Einstellm d Hihenflosse jj 1920‏ 
30+457( 
ا Hihenflesse‏ 

e SIRES Sam 


1 3# : ٣ 
ل وو دوب م م لہ م ووا‎ e 


الشكل 4-1 أعطى الإنجليز مزيداً من الاهتمام إلى الاستقرارية الحلزونية المضمنة خلال الحرب 
العا مية الأولى فأضافوا زاوية ثنائية من 5 درجات في جناح طائرة 5.8-5 (من : ٤‏ 41 ٠هل‏ 
W's Arr, 9‏ وقد استخدم [41٥‏ مصدراً المانياً لهذه الرسومات لأن 5.۳-5 كانت 
لا تزال سرية في عام 1919) . 


تملك الطائرة فوكر 5-۷1١‏ (الشكل 5-1) أجنحة بهيكل خشبى ودعامة كبيرة» 
وغالبيتها بدون زاوية ثنائية » مع مطيار (11ه٤ءنة)‏ سميك» وكانت ا النتيجة الأولى 
لتطبيق نظرية برانتل/ لانتشيستر (Prandtl/Lanchester)‏ في الجرùl (circulation‏ 
(راممطا. أفاد دافيد ليدنيسر )P» vid Lendnicer)‏ في عام 1 أن مطيار 
جناح الطائرة 5-۷11 كان يقارب النوع القياسي غوتينغين (11881ا†ه6) 418» وأن 
جسم الطائرة 2-۷11 مشكل من أنابيب فولاذية ملحومة ومن ذنب مجمع. إن كتل 
توازن سطوح التحكم horn balance‏ (تدعى أذن الفيل) تسمح بتخفيف القوى 
التي يطبقها الطيار لتحريك دفات الدحرجة» والرفع والتوجيه. 

عندما حلق فوكر بالنسخة الأولى لطائرته أدرك بأنه صنع طائرة خطرة. وقبل أن 
يلقى وزير الطيران الآلمانى رسمياً نظرة عليهاء أعاد فوكر بناءها بالسر فى حظيرة 
للطائرات» مرجعاً جناحها إلى الوراء لجعلها أقل استقراراً مع إطالة جسمهاء وتعديل 
الذنب العمودي بإدخال زعنفة ثابتة أطول. وكنتيجة أصبح للطائرة 0-۷11 ذراع عزم 
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طويل للذنب؛ وأآنف غير مدبب» ومطيار محدب ؛ وتحديد ميكانيكي لحركة انحراف 
دفة الرفع نحو الأعلى» واستقرار وتحكم جيد إلى حد بعيد عند السرعات المنخفضة 
مع معدل تسلق منخفض. وكانت في هيئتها الأخيرة قد أعجبت كثيراً كل شخص إلى 
درجة أنها أدخلت في معاهدة فيرساي كطائرة» عسكرية» وتم إخضاعها لسلطة 
الحلفاء فو صفت بأنها الطائرة الو حيدة التى صممت بهذه المواصفات. 


الشكل 5-1 الطائرة فوكر 0-۷11 بنيت بدون زاوية ثنائية للجناح» أو اهتمام بالاستقرار 
الحلزوني. الطائرة مزودة بكتل توازن إيروديناميكية عند أطراف سطوح التحكم» لتخفيض 
قوی التحكم. )تaقدaة‏ : Progress in Airplane Design Since 1903, NASA Publication L-‏ 
1974 9866(. 


1- 10 فريدريك و ليام لاانتشيمر Frederic William Lanchester‏ 


بدأت نظرية استقرار الطائرة والتحكم بها بمعناها الحديث مع فريدريك وليام 
iîتuۃر (Frederick William Lanchester)‏ . ولم يكن لانتشيستر بالحقيقة منظرا 
EN ES O E OD)‏ 
مبتكر جداً. وبنى خبراته في الطيران من خلال الطائرات الشراعية حرة الطيران. 
لقد نظر بشكل صحیح إلى نظرية دوامة الرفع (vortex theory of lift)‏ gطبıعã‏ 
نشوء الدوامة في طرف جناح متناه (8دiس‏ مااماگ) لکنه لم يکن جديرا بالتعبير عن 
هذه الأفكار بشكل رياضياتى مفيد. كان مسار طيران طائرته الشراعية حرة- 
الطيران E‏ لتموجات لأنها لم تکن تتمتع باستقرار ضمني »)1"16۲٥٥۲(‏ وقد 
كشف عن ذلك بتحليله الصحيح في عام 1897. ولقد أخطأً في تسمية هذه 


الحركة الاهتزازية بالفيغوئيد قاصداً بتسميتها حر كة الطيران؛ «0نامص «عمارا؟» 
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وفي الحقيقة أطلق عليها حركة «الهروب» ›»fleeing«‏ ناسياً بأن الجذر اليوناني 
بقی خود فى الكلمة الإنكليزية هروب «ve])|ع۴u»‏ . 


لقد نشر لانتشيستر في عامي 1907 و1908 كتابين في الإيروديناميك» عبّر فيهما 
عن آرائه ونتائج ا خاطب بوضوح ویلہبور رایت (†1عWr¡i »)Wi1bur‏ لکن 
بدون فائدة» بسبب آن ویلبور لم یکن يدرك مفهوم الاستقرار المضمن في الطيران»› 
الذي كان موضحاً على نموذج بقياس مصغر بواسطة بينو (4ذ۴)» ولالنشستر: 


G.H. Bryan and Equations ãک جورج هارتلی برایان ومعادلات ار‎ 11-1 
of Motion 


إن المعادلات الرياضية لحركة الطائرة أثناء الطيران التى وضعها البروفسور 
جورج هارتلي برایان («4ر8r )W. ۴. 84۲٤1‏ بشکلها الأصلي الحالي في إنكلترا 
عام 1911» اعتبرت أن جسم الطائرة هو جسم صلب له 6 درجات حرية. في 
بداية عام 1903 وبالتعاون مع ويليام (ئصهاا۷ .۴ .۷) كان برايان قد طور 
المغاذلات الطرلة لح كه ,الطائرة قط كذلف اسكة وان نى اعمات الاما 
إلى النظريات الأساسية للسير إسحاق نيوتن («t0سمN (ae‏ 1642-7« 
ولیونارد یولر (er‌ا۴u‏ 214ص0ع[) 1707-1783. ويصاب مهندسو الاستقرار 
والتحكم اليوم عموماً بالدهشة عندما يرون هذه المعادلات لأول مرة (,«ةرا8 
1.). كما أشار عنوان فى كتابه» بأنه ركز على استقرار الطائرة» وليس على 
التشكة با عا ا انات اليطة ت اکر فان محادلات ايان هی 
المعادلات المماثلة لتلك المستخدمة في التحليل والمحاكاة لمعظم الطائرات 
المتقدمة في يومنا هذا (الشكلان 1- 6 و1- 7). 


2 a E 
a لمعادلات حركة الطائرة بست درجات‎ 
(r+ PERRO FEA AE o 
gt g9 حرية» مزودة بمعادلات السرعة الزاوية‎ 
0 - “WI ANSE 
gd (Euler angular rate رJgياlياlوjفن‎ 
من أجل رموز ناسا التبادلية‎ equations) 
d U 
r 7 = - W pcos, ~~ wg ~ p2, ~ Q2, A,B, C.wyvyN,q,ryM «<ZgY 
P 
Ayr Tg = - باي - وام - اص‎ ٠ ×, ¥, Z هي عزوم العطالة حول المحاور‎ 
B1 rf = - wMg- pM, = q My, Bryan, Stability in : على التتالي )من‎ 
(Aviation, 1911 
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Wo = W coos, + OH = uX, = 0X, = XK, 

(r+ 2 = - Wesind, = UY, = v¥y ~rY, 
0, = - MH - uNy — oN, — rN, 
dw qU 

(i )ا‎ = — W pcos 0, -- wZy — p2, - 924 
dp 

Agr ~ Fg = - WU — py — QU, 
da „dp 

Pyar - Fy = - wMg- pM, - q M, 


الشكل 7-1 نموذج الاضطراب في معادلات برايان لحركة الطائرة. معادلات الحركة الطولية 
في الأعلى ومعادلات الحركة الجانبية في الأسفل. بغياب مشتقات التحكم (من: 8۲۷۵٣,‏ 
.(Stability in Aviation, 1911‏ 


لا يوجد ما يدعو إلى الاستغراب» في هذا الوقت المبكر أن برايان لم 
يُغط بالتفصيل قوى وعزوم التحكم» ولم يُعامل الطائرة على آنها أداة تحكم. 
باعتبار أن معادلات الاضطراب في الشكل 7.1 تضمنت الاستقرار لكنها لم 
تتضمن مشتقات التحكم. كذلك فإن تأثير الاضطراب الخارجي مثل عصفة 
الرياح (اء«ع) لم تكن معنيةء بالرغم من ذلك فإنه يعترف بهذا وبغيرها من 
المسائل التي لم يتم تغطيتها في كتابه» وعمل على تقديمها كخلاصة أسئلة 
تم وضعها في جدول أعمال لسنوات من البحث. 

لقد حسب برايان مشتقات الاستقرار المستندة إلى افتراض أن القوة المطبقة 
على مقطع الجناح (المطيار) تكون عمودية على وتر هذا المقطع. فقد أشار هيويت 
فیلیبسس (118اذط۴ )W. #٤٤‏ آنه بينما لم تبدِ هذه النظرية الدقة الكافية بتطبيقها 
على الطائرات دون الصوتية» فهى دقيقة جدأ للطائرات الفوق صوتية» وبشكل 
EOE ES E A E‏ 
اا ر عار آ ن راان کان اقا لر اکر نا ی شرك اة 

لقد حصل برايان على حلول لمعادلاته» وتوصل بالتالي إلى الآنماط الصحيحة 
لحركات الطائرة الطولية والجانبية. في نهاية كتاب الاستقرار في الطيران» راجع 
برايان نظريات الاستقرار والتحكم من خلال الکابتj‏ رڊير «(Captain Ferber)‏ 
والبروفسور مارسیل بریلوین («نسه!8۲¡11 e1اN3)»‏ وسورو ولوکورنو )M×‰.‏ 
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S0re2u and Lecornu)‏ من فرنسا؛ والدکتور هانس ریسنار (۲٤۸ءیزءR )84٥s‏ من 
لمانيا؛ والملازم لویجی کروشو من إیطالیا €٥cc0(‏ uigiا)‏ . 


في بادئ الآمر حصل تقدم بسيط في تطبيتق معادلات برايان بسبب الصعوبة 
فى إجراء الضاناتف والشكرك فى تين الخمرلات الهرائة (وفةفاانة الموافة 
a NEE E ORG ESTEE EE‏ 
والرفع» والاتجاه» التي يطلق عليها اسم الحمل الدوار (ئلهه! رإواهء) مشكلة 
من نوع خاص. ولقد بُذلت الجهود الأولية في إنكلترا في مخبر الفيزياء الوطني 
Physica! Laboratory)‏ اNationa)‏ وذلك لقياس الحمولات الدوارة باستخدام 
النفق الهوائي (اع«صد) dمنس)‏ . 

إن تطور معادلات الحركة للطائرة كوسيلة ضرورية للمهندسين والباحثين 
قد رشت فى الفا الان ر ن ها الات 


1- 12 مركز الطفو البيني» ومركز الضغط. والمركز الإيروديناميكي»› 
والنقطة الحيادية Metacenter, Center of Pressure, Aerodynamic center‏ 
and Neutral Point‏ 
بيّنت نظرية ج وكوفسكي (رإههطا ”اسه kنه[)‏ للطائرات وحيدة الجناح أن 
و ا و کے ا 
الحافة الأمامية له يكون ثابتاً بالنسبة إلى جميع زوايا الهجوم. تَعّرف هذه النقطة 
على أنها المركز الإيروديناميكي للجناح .)winEs aerodynamic center)‏ ويکونù‏ 
معامل عزم الرفع في المركز الإيروديناميكي سالباًء أو أنف الطائرة إلى الأسفلء 
إذا كان تحدب الجناح موجباً. وتكون قيمته موجبة إذا كان تحدب الجناح سالباً. 
تتغير مكونات معامل الرفع» خطياً مع زاوية الهجوم» ويمكن أن يعوض ثابت 
معامل عزم الرفع الثابت بشعاع وحيد لقوة الرفع*. وتسمى نقطة تطبيق الشعاع 
الوحيد لقوة الرفع على وتر الجناح بمر كز ضغط الجناح (wing center of pressure)‏ . 
استخدمت حسابات الاستقرار والمعايرة الطولية المبكرة أساساأ لمركز الضغط 
المضمم بذلا من المركر الإيروذيناميكي. 


اعتبر د. شارل ماك کوتشن (e۸طutc€Mc Charles‏ .اD)‏ أن طرائق مرکز 


)3#( شعاع وحيد لقوة الرفع Vector Lift Force)‏ eاSing)‏ : اتچاە عصلة الرفع على أعلى الجناح (المترجم). 
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الف نخ فل الا و اة م الطران الذي دروا اض 


کمهندسي بحرية معماريين مثل د. جيروم (Dr. Jerome C. Hunsaker) ıi‏ . 


يُحدد وزن الجسم الطافي استقرار السفينة مقابل حركة الدحرجة (ا١هء)‏ إلى 
اليمين أو اليسار» وهي المسافة بين مركز ثقل السفينة وخط تأثير قوة الطفو في 
الحركة. تطبق قوة طفو السفينة في مركز الطفو» وتكون مماثلة لقوة رفع الجناح 
التي تطبق في مركز الضغط» باستثناء القوى الأخرى المتعلقة باستقرار الطائرة. 

اقترح ب . ميلفيل جونز [٥«65(‏ ۷1ا6٧‏ .8) (الشكل 1- 8) مصطلح أطلق 
عليه «نسبة الطفو» الذي من أجله نستخدم الآن ما يسمى بالهامش السكوني عناهاء) 
(«iعإمص»‏ وهو المسافة المحصورة على وتر الجناح بين مركز الثقل ونقطة توضع 
مركز الثقل عند الاستقرار الحيادي لكامل الطائرة (1934 ,ئ6١٠[).‏ بالتالى تدعى 
نقطة توضع مركز الثقل بالنقطة الحيادية. (ا«ذهم 41إاuاع")‏ . بحسب e‏ 
(2000 ,s0nط6i).‏ تم في عام 1940 نشر مقالة لغيتس (626 .8 .5) في مجلة 
هندسة الطيران يشرح فيها المعنى الفيزيائي لتصميم النقطة الحيادية» حيث قدم 
فيها «إلهاماً مذهلا» للمهندسين المتدربين على استخدام نظريات مركز الضغط. 


الشکل 8-1 بینیت میلفیل جونز (ئneصە[ )Bennet N6[v¡11‏ (1887-1975). طیار» ووجه 


من الوجوه الهامة في الاستقرار والتحكم. القسم المتعلق به في الاستقرار والتحكم في نظرية 
الإيروديناميك لدوراند قد أرشد العديد من مهندسى ديناميك الطائرة. لجونز مساهماته فى 
دراسة الانمواء (من : 1977 (Biog. Memoirs of Fellows of the Royal Soc.‏ . 
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النصل الثاني 
معلمون ومراجع 


Teachers and Texts 


Stability and Control Educators مربو الاستقرار و التحكم‎ 1 - 2 


إن الفجوة بين نظرية الطيران وتطبيق التحكم والاستقرار لم تردم إطلاقاً. 
ولقد زاد على أية حال وبشكل كبير عدد مهندسي الطيران المدربين على نظرية 
التحكم والاستقرار منذ أن بدأ تدريس هذا الموضوع في مدارس هندسة الطيران 
التي بدأت بالنمو حوالى عام 1920. 

بحلول عام 1922ء كان يوجد فعلاً في الولايات المتحدة خمس جامعات 
درس برامج هندسة الطيران: معهد ماساشوسيتس للتكنولوجيا (11)» ومعهد 
كاليفورنيا للتكنولوجيا »)١11(‏ وجامعة ميشيغان» وجامعة واشنطن» وجامعة 
ستانفورد. في نفس العام» قم الدكتور أكساندر (Alexender Klemin) jan‏ 
والدکتور کولینس بلیس (ءءنا8 s«نااه٣)‏ من جامعة نيويورك موضوع 
الإيروديناميك البدائي كمادة اختيارية في هندسة الميكانيك» مطلقين فيها برنامج 
الطيران» متبوعة في السنوات الآخيرة» بمدارس وجامعات أخرى في الولايات 
المتحدة» وعددها يزيد من تعدادها هنا. خلال عام 7.ء,. كان لدى المعهد 
الأمريكي للطيران والفضاء (۸144) ليس أقل من 145 طالباً متوزعين على 


کان أوتو كوبن (١ءممطهK ٤.‏ ه٤)0)‏ رائد الطيران الذي درس موضوع 
استقرار الطائرة والتحكم بها متابعاً لعمله كمصمم للطائرات الحديثة. وكان لدى 
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ویلیام میلیکین (ke۸¡اانM‏ .۴ صنااW)‏ في عام 1947 ما یقوله حول مساهمات 
كوبن في حقله الخاص بديناميك الطائرة: 


منذ حوالى عام 1930 استمر تأثير منهاج ديناميك الطائرة واسعاً في هذا البلد 

من خلال بحوث وتعاليم كوبن أوتو. اكتشافاته النظرية» وعمله في النفق 

الهوائي(المذبذب)ء وإنجازاته في تصميم الطائرة كانت حتى الآن الأكثر شهرة. 

ولسنوات عديدة بقي منهاجه في التحكم والاستقرار في معهد ماساشوسيتس 

للتكنولوجياء متميزاً وكان الوحيد الذي عالج موضوع ديناميك الطيران بالكامل» 

كما أن الكثير من التوجهات الحالية في البحث والتصميم قد طت مباشرة من 

عمل کمدر سن 

فى ذاك الزمن (1911) عندما كان المدرسون الأوروبيون مشغولين أيضاًء 
E SNA EE OES A SENSO ES‏ 
شمال ویلز (1e8اھ۷ i ERE‏ ضمن الكتاب E‏ اة لمن س 
أبحاث» يمكن إيجادها في نهاية ذلك الكتاب. لقد تم تدريس موضوع استقرار 
الطائرة والتحكم بها باكرا في بريطانيا العظمى. 

في عام 1920 ظهرت الطبعة الآولى للكتاب المشهور الإيروديناميك 
التطبيقى (ءء¡ »01۸ء4 ءام م4( للمؤلفه ليونارد ڊıرwۃتg (Leonard Bairstow)‏ . 
الذي ا في العام نفسه كأستاذ للإيروديناميك في المدرسة الأمبراطورية 
(Imperial College)‏ . في عام 5ء عمل تر نیت «(Ernest F. Rel) dla)‏ 
وویلیام دونکان («4ءصں2 .[ ها1¡ )W‏ اللذان عرفا مسبقا بدورهما في مجال 
استقرار الطائرة والتحكم بهاء في فريق أسس بعدئلٍ مدرسة غرانفيلد للطيران 
)Cranfield College Of Aeronautics)‏ للدراسات العلیا» حیث أصبح برايان 
مديرهاء» ودونكان أستاذ غرانفيلد الأسطوري. 


في اليابان» لعب الأستاذ كويتشيرو واشيزو (zuنطsةW‏ ١rاطcنKyu)‏ (1921 - 
1 إلى حد ما نفس الدور الذي لعبه أوتو كوبن فى الولايات المتحدة. 
فقد أدخل واشيزو إلى اليابان مفهوم استقرار الطائرة والتحكم بهاء في قسم 
الطيران» جامعة طوكيو. ولقد انتشر طلابه في جميع أنحاء اليابان» وتسلموا 
أخيرأ قيادة التعليم والبحث بموضوع الاستقرار والتحكم في تلك البلاد. كما 
كان البلجيكى الأستاذ فريدريك شlرJ «(Frederic Charles Haus) gla‏ 
والهولندي ا أوتو جیرلاخ «(Otto H. Gerlach)‏ والآلماني الأستاذ كارل 


54 


دوتش «(Karl-H Doetsch)‏ مدرسين روّاداً للاستقرار والتحكم في القارة 
الأوروبية. 


لم يزل مفهوم الاستقرار والتحكم يدرس حتى الآن في الجامعات حول 
العالم» جالباً المواهب الجديدة لهذا الحقل. كما ظل بحث الاستقرار والتحكم 
مواصلاً في العديد من هذه المدارس› من خلال لحظه في برامج تخرج 
ادح و ها مات الت الجا وا حكر ن السات 
الرئيسية المساهمة في دعم هذا الحقل. 
ال 


2 - 2 طرق تدريس الاستقرار والتحكم |Èۈخدqژة Modern Stability and‏ 
Control Teaching Methods‏ 
لقد أحدث الكمبيوتر الرقمي ثورة في تدريس الاستقرار والتحكم» تماماً 
كما في تطبيقاته العملية. وفي أزمنة ما قبل ظهور الكمبيوترء تَعَلَمَّ طلاب 
اميك الطرران اتقات ال فة الف دة هن فلل كرات الخدرة ن 
الدرجة ıllallة «(high-degree polynomials)‏ 2 على استجابات الانتقال 
الخطية (ع٤«0oمres )1inearized transient‏ . کما استخرجت القيم الخاصة أو جذور 
المعادلات الخاصة بحركة الطائرة (sمuاه۷-«ءعذم)‏ إضافة إلى أنمطة حركة 
الطيران من خلال استخدام طريقة التحليل للعوامل (10۸اzaإfacto)‏ . 
إن البرامج الكمبيوترية المستخدمة في استخراج جذور معادلات الحركة 
تشكل القيمة الضخمة الموضوعة في أنامل المهندس الحديث» كذلك في يومنا 
الحاضر وجد مُدرسو ديناميك الطيران في استخدام الكمبيوتر الرقمي الطرق 
المناسبة لتحسين مناهجهم. ونبين فيما يلي بعضا من الشواهد. استخدم 
البروفسور في جامعة ستانفورد ارثر برایسون (0۸ءرا8 u۲‏ طا۸۲) في کتابه التحكم 
بالطائرة والمركبة الفضائية برامج الماتلاب (ط14٤3)‏ الكمبيوتري في العديد من 
المسائل والأمثلة المدوّنة في الكتاب. 
مثلاء تبين الصفحات 201-199 كيف يقوم الطالب بتطبيتق نظام الاستقرار 
وقيادة سطوح التحكم لتنفيذ معدل تسلق أمثلي منسوب لسرعة الطائرة باستخدام 
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برامج الماتلاب. كما هو في المكتبات الرياضية الكمبيوترية الأخرى» فإن نسخة 
الماتلاب متاحة للطالب بثمن قليل. 


حصص الأستاذ وليام ريا (۸۵ .3 4۳اا۷) من جامعة بوفالو الحكومية في 
نيويورك التمارين التي تستخدم البرنامج الكمبيوتري ذا 6 درجات من الحرية 
والمُسمى 8S1×(0۴‏ لاستخراج حلول معادلات حركة الطائرة غير الخطية 
بالتفصيل. يوفر هذا البرنامج تعليمات ميسرة في أنمطة الحركة وفي نظرية 
التحكم باستخدام المعادلات الخطية. مقاربة أخرى تم ممارستها من قبل 
الأستاذ بيتر زيبفيل )Peter H. Zipfe)‏ في جامعة فلوريدا» عندما آتاح لطلابه 
برنامج كاداك )C404٥(‏ على قرص مدمج» یمکن من خلاله بناء نماذج 
إيروديناميك معيارية» وكذلك نماذج دفع» وتوجيه نماذج تحكم كمبيوترية. 
وكما هو الأمر في الحالات السابقة» فإن الطلاب أصبحوا مؤهلين لحل 
مسائل واقعية في الاستقرار والتحكم بدون أن يضيعوا في تفاصيل الصيغ 
الرياضية. 

فى فرنسا» ولدى الهيئات التدريسية لجامعات عديدة» طور الأستاذ جان 
کلود انر ölÎ (Jean-Claude Wanner)‏ لتدريس ميكانيك الطيران المتقدم» على 
شكل قرص مدمج. يعمل حجم الاستقرار على حساب أزمنة الاستجابة لطائرة 
تم توصيفها من قبل المستخدم باعتبار أوامر تحكم الدفات وفتحة عتلة الوقود 
عبارة عن مدخلات (ءااماده)» ومن ثم يتم تمشثيل النتائج على شکل رسوم 
بيانية تقليدية» لكن يمكن إظهارها أيضاً في زمن حقيقي على مبينات في حجرة 
القيادة أو من على الأرض. ويحتوي الكتاب (الأداة المعتمدة) على فصول 
تخاطبية تمهيدية» تتضمن نصوصاً وتمارين» تخص مواضيع كالحركة الاهتزازية 
الطولية البطيئة «الفيغوئيد» وتجهيزات التسارع. 

فقط الاحترازات التى يجب تطبيقها على تلك الطرق الحديثة تكون هى 
E EU E NE E‏ 
رقمي فعال. ويجب على كل من الطالب والمهندس الممارس أن يضع نصب 
عينيه الافتراضات التي تكمن خلف برامج ديناميك الطيران في الكمبيوتر» من 
حيث محدوديتهاء بالإضافة إلى مقدرتها. يتطلب أيضا التطبيق العملي الجيد 
فحوصاً عقلانية لخرج الكمبيوتر باستخدام طرق بسيطة مستقلة. 
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Stability and Control Reserarch معاهد بحث الاستقرار و التحكم‎ 3-2 
Institutions 

يُعتبر الاستقرار والتحكم محققاً على نطاق واسع في المعاهد المتنوعة» 
حيث توجد المخابر الحكومية والخاصة المالكة لشركات البحث التى نجدها فى 
جميع البلدان المصنعة للطائرات. كذلك فإن الجامعات هي عبارة عن مراكز 


تفر اة نضا 


لا أحد يظن آنه في آي جامعة حيث موضوع الاستقرار والتحكم في صلب 
منهاجها التعليمي ليس لديها الكلية المعنية» ولا مشاريع التخرج البحثية العائدة 
إلى هذا الموضوع. بالنهاية» يعتقد صانعو الطائرة أن يكون لديهم بحث متقدم 
بمستوى ما في الاستقرار والتحكم» لكنه متعلق بمقدار تقدم منتجاتهم. 

كما في الكثير من أماكن البحث» تقع حدود مسؤولية العمل في مشاريع 
التعاون على توضيح العلاقة بين ثلاث حلقات هي : المخابرء الجامعات» 
والصناعات. ويكون هذا صحيحا بشكل خاص عند تقاطع الحاجة إلى استخدام 
التجهيزات الثمينة والفريدة. مثال رئيسي على ذلك هو الاستخدام المنظم 
للأنفاق الهوائية الكبيرة الحكومية التي تلحق بالإنتاج» أكثر من استخدامها في 
الببحث. ومثال آخر هو الحاجة إلى تشغيل محاكيات طيران عالية التخصص من 
قبل المخابر الحكومية والخاصة لتحسين جودة الطيران لإنتاج طائرة في 
المستقبل. ولقد بيّن مقطع من هذا الكتاب مقدار توسع معاهد الاستقرار 
والتحكم على نطاق واسع من خلال ذكر مصادر التقارير والمقالات في المراجع 
وفي الدراسة المكتبية. 
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أيرفينغ إل. أشكيناز 


فلادیمیر أو. بریهاوس 


لیونارد بیرستو 


ميکائيل في. كوك 


ویلیام جیه. دونکان 


يوري کالفیستي هنري آر. جیکس بيتر جي. هامیل 


الشكل 1-2 مهندسو الاستقرار والتحكم المذكورون في نصوص الكتاب. 
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أيه. جين روس 


“ 


شارلز أُتش. زیمیرمان رونالد جیح. وایت 


تقمة الشكل 1-2 
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2 - 4 مقررات ومؤتمرات الاستقرار والتحكم Stability and Control‏ 
Textbooks and Conferences‏ 
يتقاسم المدرسون شرف نقل نظرية الاستقرار والتحكم إلى حيز التطبيق 
العملى مع نشرها فى العديد من الكتب التدريسية. كان مقطع «ديناميك الطائرة» 
لميلفيل جونز (كع«ه[ ااز۷ا8B.N6)‏ من كتاب نظرية الإيروديناميك ۳1٩0‏ ۸4رd٥۲ء4)‏ 
7۸٥((‏ لدوراند (4«۵( .۴ )W.‏ لعام 1934 هو الكتاب التدريسي الأول شائع 
الصيت في هذا الحقل. كما تم استخدام الطبعة الثانية لكتاب الإيروديناميك 
التطبيقى ple (Applied Aerodynamics)‏ 9 لليونارد بيرستو (Le01214‏ 
(سهاءءنه8 أيضاً على نطاق واسع. الكتاب التدريسي الذي ظهر عام 1949: أداء 
الطائرة» الاستقرار والتحكم» لکورتلاند بیرکینز (k11إە۴‏ .5 n4ھا٤ur٥C٣)‏ وروبیر 
هيج )Rbert E. Hage)‏ كان بحق منارة الكتاب التدريسى. وكان هذا الكکتاب 
بشکل جید» ويعطي فسحة جيدة من الشرح للعديد من المواضيع الهامة. علاوة 
في موضوع الاستقرار والتحكم متسلسلة وفق تاريخ نشرها. يبدو أن خطوة نشر 
كتب جديدة فى هذا الحقل تتسارع فى الزمن الحالىء فمنذ عام 0 ظهر العديد 
من العناوين الجديدة أكثر مما ظهر فى كل السنوات السابقة. 
- دبلیو. جیه. دونکان› تحكم واستقرار الطائرة. کامبریدج › 1952 
اتک ديناميك الطيران: الاستقرار والتحكم. ويلي» 1959ء 1982» 
1985 (مع رید). 
- أيه. دبليو. بابيستر» استقرار الطائرة والتحكم بها . بيرغامون» 1961. 
دبليو. آر. كولك» ديناميك الطيران الحديث . برينتيس - هول 1951. 
ای سکیل الاستقرار والتحكم في الطائرات والحوامات. أكاديميك› 
1964 . 
تی. هاکر» استقرار وتحكم الطيران . إلسيفيار» 0 . 
که روسکام» ديناميك الطيران للطائرات الحاسئة والمرنة. يو. کانساس› 
772 . 


- بى. أيتكين» ديناميك الطيران الحوى . ويلى»› 1972. 
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- دي. ماك روير» آي. آشكيناس» ودي. غراهام» ديناميك الطيران والتحكم 
الآلي . برينسيتون» 1973 . 

- أتش. آشلي . التحليل الهندسي لعربات الطيران. دوفر» 1974. 
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كثيراً في تقدم ونشر المعرفة بموضوع الاستقرار والتحكم في السنوات التي تلت 
الحرب العالمية الثانية. ففي عام 1997ء وبسبب تدابير الموازنة» تم دمج 
مجموعة اكارد ضمن منظمة البحث والتكنولوجيا العائدة لمجموعة بحوث 
الدفاع في lillتg (Research and Technology Organization)‏ . 

طالما بقيت آكارد ناشطة فقد جمعت خبراء الاستقرار والتحكم من جميع 
بلدان الناتو في لقاءات دورية ولمواضيع متنوعة. على سبيل المثالء كانت هناك 
لقاءات في ميكانيك الطيران واجتماعات في التوجيه والتحكم» وندوات› 
وشنكيلة محاضرات» واستشارات وبرامج متبادلة. لقد بقيت اللقاءات 
والإإصدارات التي قامت بها آکارد ومن بعدها آر. س أو (۸10) المنبع المفيد 
في البحث والتطوير لموضوع الاستقرار والتحكم. 

في الولايات المتحدة» يتوازى عمل آكارد و۸10 مع عمل لجنة ميكانيك 
الطيران الجوي العائدة إلى المعهد الأمريكى للطيران والفضاء (۸144) وتحت 
E A GE SUR‏ في مواضيع ميكانيك الطيران 
الجوي والقيادة والتحكم. كذلك فإن لدى جمعية مهندسي العربات ١ط۲)‏ 
Society of Automotive Engineers) (SAE)‏ لجنة فضاء نشرطة تستدعي أعضاءها 
بشکل دوري ولدیها برنامج نشر ولقاءات. 

وفي أوروبا»ء تعقد جمعية الفضاء الملكية» وجمعية الفضاء الألمانية 
D665‏ الا ادا الوط الر تة شل دررى موتمرات وة 
بموضوع ميكانيك الطيران والتحكم. 
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الفصل لالت 


جودة الطيران أصبحت علماً 


Flying Qualities Become a Science 


الاستقراز رقاب اليك فى الطاترات» كما بدو للطيار أطلق علها اس 
خواص الÜطıرùl (flying or handling qualities)‏ أو خواص تدبر الطائرة. وكانت 
خواص الطيران الفردي لسنوات عديدة» بعد التحليق الأول للطائرات» معرَفة 
ومُصنفة وفق الرغبة إلى جيدة أو غير جيدة. ولقد مضى زمن طويل قبل أن يقوم 
المهندسون بتصميم طرائق مرتبطة بخواص طيران معينة. يبيّن الفصل الثالث من 
الكتاب التثقيفى «ماذا يعرف المهندسون وكيف يعرفونه» لأستاذ جامعة ستانفورد 
وولتر ا )Walter 6G. Vincent)‏ رواية مشوقة ومفصلة عن اول عمل فی 
هذا اا القصة في عام 1919» مع الخطوة الأولى الهامة 2 
الإجرائية التي جعلت من خواص الطيران علما قائما بذاته. 


Warner, Norton and Allen فارنر» نورتون» و لين‎ 1 -3 


وجد فانسينتي (نا١٥ء«۷1)‏ أن أول اختبار كمي للاستقرار والتحكم لتجارب 
الطيران في الولايات المتحدة حدث في صيف عام 1919ء عندما قام الآستاذ 
إدوارد فارنر (8صWar‏ .۴ )Ed w۵‏ (الشکل 3- 1) من N1١‏ الذي يعمل فى مخبر 
GP NAA EE SES I‏ 
و E, (Fredrick H. Netê)‏ لین (٥٥1!ا۸ ۳٥١۵1.‏ 84) بتنفيذ هذا 
الاختبار باستخدام الطائرة كورتيس «(جينيس» [×-4٨4‏ والطائرة دي هافيلاند -5۴1 
4. ولقد نفذوا مفاهيم الاستقرار والتحكم على معظم القباسات الاأساسية: زاوية 
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دفة الرفع eاعan‏ evatorاء‏ (نسبة إلى الجزء الثابت من الذيل»› أو سطح الاتزان 
1ا)) وقوة عصا القيادة المطلوبة لتنفيذ طيران متوازن كدالة لسرعة الطائرة. 


وضع فارنر ونورتون صيغة اكتشافهم المهم في أن دالة توازن زاوية دفة الرفع 
(1!۷40ه) نسبة إلى سرعة الهواء (السرعة الجوية) هي بالحقيقة عبارة عن دليل 
(×#ل«1) الاستقرار السكونى الطولى» أي نزعة الطائرة عند حدوث الاضطراب 
اران افر ا ي و اران ع اتر ي اعات 
كما إن دالة زاوية دفة الرفع إلى تدرج السرعة الجوية يمكن أن تترابط وقياسات 
النفق الهوائي التي أجراها الدكتور جيروم )Gerome C. Hunsalker) il‏ خلال 
5 _ 1916 لعزم التسلق/ الارتفاع إزاء تخير زاوية الهجوم على الطائرة كورتيس 
2-[. التي هي شبيهة بالطائرة 48-[[. وفي كلمات لفارنر ونورتون عام 1920 : 


إذا طارت طائرة وقياداتها مثبتة على سرعة متطابقة مع جزء من منحني توضع 
دفة الرفع ذات الميل السالب وتعرضت لريح قوية تنقص من زاوية هجومهاء فإن 
هذه الزاوية تستمر بالتناقص بدون قيد. وإذا كانت السرعة منخفضة إلى درجة 
يمكن الوصول إلى جزء المنحني ذي الميل الموجب» فسوف تعود الطائرة إلى 
سرعتها الأصلية وزاوية الموازن فور توقف أثر الريح. أي إنه الميل الموجب (من 
العلاقة بين زاوية دفة الرفع - مندرج السرعة الجوية) سيعوض الاستقراية الطولية. 


الكل ودا وارد سو كا 
(1894- 1958). متطلبات خواص طیران 
طائرة 0٣٥-4۴‏ أطلق علماً جديداً. (من 
المتحف الوطني للجو والفضاء اةدنtة۸‏ 


„(Air and Space Museum 
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كانت وجهة النظر الغريبة لنتائج تجربة فارنر ونورتون على الطائرة [١-4‏ 
تتحدد فى أثر السرعة فى الاستقرار السكونى الطولى» فإن الطائرة [١-4‏ مستقرة 
E NES‏ ی ا تقريباً وغير مستقرة فوق تلك السرعة 
(الشكل 2-3). وقد يستميل الأمر أحدهم للتعرف على السبب المروني لهذا 
عدا عن اختبارات النفق الهوائي لنموذج صلب أظهر نفس النزعة. ويبقى السبب 
غامضا. 

كان النفق الهوائي للاختبارات في معهد ×1١‏ عام 1915 _ 1916 قد تم 
تأهيله من قبل سلاح جو الولايات المتحدة في ميدان ماك كوك kەم€ءM)‏ 
۴٥1۵(‏ باختبارات الطائرة 2-[[» حيث رود النموذج بزاوية رفع قابلة للضبط. 

قافن الحقبة كان فر مدان ماك كرك فالا فى اخغارات اران 
اراو اكه ك افا ل حت ال ناخد 
ماك كوك الأولي منصبا على طائرة ملائمة للاستخدام العسكري» مفضلا ذلك 
على بحوث الطيران الأخرى. بالتالي» كان هذا مفهوما حيث لم يوجد لديهم 
قياسات بمستوى اختبارات نورتون وألين المتطورة فى .×.۸٥04‏ وكان الرائد 
شرودر (R. W. Schroeder)‏ اح من أفضل طياري الاختبارات في سلاح 
الجو» وكان تقريره (الذي صنف سريا) في عام 1918 على الطائرة المقاتلة 
لوساك - 1054٣٧‏ 11 باكارت لوبير وضواحها العملانية متكاملا من الناحية 
النوعية. 

في مجال ريادة اختبارات الاستقرار والتحكم في مخبر لانغلي في 
۸ فان مهندسي علم الأجهزة بمن فيهم هنري ريد «(Henry J. E. Reid)‏ 
المهندس المسؤول في المخبر بعدئِ» قد وصلوا إلى تصاميم متخصصة يمكن 
بواسطتها تسجيل حركات الطائرة آليأً» وتحرر بذلك الطيارين من ضرورة 
إسقاط أي مُعطيات خلال إجراء اختبارات الطيران للاستقرار والتحكم. وقامت 
تجهيزات التسجيل الفردية المطورة في مخبر لانغلي عام 1920 بقياس التحكم 
بالموضع » والتسارعات الخطية» والسرعة الجوية» والسرعات الزاوية. 
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زاوية دفة الرقع على JN4H‏ 1 


لسر عات مختلفة وقت قتحة* وقود 


0 
J0 90 100‏ 70 00 0 40 
السرعة الجوية ميل/سا 


الشكل 2-3 قياسات فارنر ونورتون لزوايا دفة الرفع المطلوبة للموازنة (۲1۳ا) كدالة لسرعة 
الهواء (السرعة الجوية) وقدرة محرك الطائرة كورتيس 48-×[ (جينى). شرحت بشكل جلى 
المعلومة التي تظهر عدم الاستقرار السكوني الطولي عند السرعات الجوية فوق ذرى المنحنيات. 


(من تقریر N۸0٥۸‏ رقم ۰70 1920) . 
*# فتحة وقود = ع«نااءء 1اهإطا: عتلة لزيادة وتقليل سرعة المحرك (أو عيار الخانق) 


68 


فی کل آلة تسجیل » يوجد مرآة من نوع مقیاس غلفانی ee۲(‏ 0 ,1۷aة6)‏ على 
جزء التوائي يعكس ضوءا على فيلم تصوير ملفوف على أسطوانة. هناك جهاز 
متزامن يتحكم بإغلاق وفتح التسجيل للأجهزة الفردية في آن واحد» واضعا 
وشا ما على کل أسطوانة. قال فريدريك giرتùg (Frederick Norton)‏ إù‏ 
عملي في مخبر لانغلي في السنوات الأخيرة» الذي أتكلم عليه بفخر» كان 
تطوير أجهزة تسجيل تحليق متخصصة كهذا الجهاز (1987 ,ممئم83a)‏ . 

لقد وضعت الأجهزة المطورة N4٥04‏ فى مقدمة مجموعات العمل 
الأخرى في الولايات المتحدة الذين كانوا يعملون في مجال استقرار الطائرة 
والتحكم بها. وکانت آلات تسجيل الصور )photorecorder)‏ هي التقنية 
النمطية بالنسبة إلى المجموعات الأخرى العاملة فى اختبارات الاستقرار 
والتحكم» كمخبر الطائرات في سلاح جو الولايات المتحدة ۸۸٥۸1(‏ 0Sا)‏ 
في ميدان رايت. في آلة تسجيل الصور هذه» تدمج حساسات قياس 
الاستقرار» مع تجهيزات الطيران المألوفة» وساعات التوقيت لكي تركب في 
صناديق ضخمة ويتم التصوير فوتوغرافياً بواسطة كاميرات متحركة. بعد ذلك 
يتم قراءة الفيلم ورسم المعطيات نقطة بنقطة من قبل تقنيين أو مهندسين لكي 
تتم قراءة الفيلم. 

مؤشر آخر على تطوير نوعية تقنيات قياس جودة الطيران فى »۸N404‏ كان 
عندما يتذكر أحد مؤلفي هذا الكتاب (أبزوغ ع2uط4)‏ الذي خدم في بحرية 
الزهات اة اال لجرت العامة الاد يانه تخار م 464 عا لقاس 
قوة القبضة وذلك لاختيار تأثير دفة الدحرجة (١٠إءانه)‏ فى طائرة التدريب [×١؟‏ 
(North American SNJ Trainer)‏ . 

في أواخر عشرينيات القرن الماضي» وفي وقت مبكر من ثلاثينياته قامت 
4 المختصّة في أبحاث الطيران بتدريب مجموعة من طياري الاختبار» 
تضم کل من میلفین كاف (طعںە6 N.‏ «viاM6)»‏ وويليام ماك آفوي .8 صWilia)‏ 
«McAvoy)‏ وأدموند الین (Edmund Allen)‏ وتg‏ ماس lÛرJg «(Thomas Carroll)‏ 
على تقنیات بحث الاستقرار والتحكم» المتضمنة قدرة الوصول إل شروط 
التوازن الدقيق والمحافظة عليها. 


وکما هو الحال م جميع طياري اختبار الببحث الجيدين › عملت مجموعة 
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4 بشكل وثيق مع مهندسي اختبار الطيران. وفي الواقع قامت أيضاً 
بالمشاركة مع جهات خارجية في مناقشة عمل جودة الطيران في »N4٥4‏ ومع 
جميع الذين ساعدوا في وضع الأسس من أجل إدراك دفة جودة الطيران 
والجدارة الجوية التى تبعت ذلك. 


The First Flying Qualities مواصفة كفاءات الطيران الأولى‎ 2 -3 


Specifieation 


عمل ادوارد فارنر» کمښسنتشار الد شركة دوغلاس للطيران في تصميم 
طائرة النقل ».0٣-4۴‏ وكان لديه امتياز فى الحصول على كفاءة طيران مدمجة 
في المواصفة التي يمكن أن تطبق على تصميم الطائرة الجديدة. ومن الميزات 
المهمة لهذه المواصفة التحمل والأداء التي حددها فانيير في السابق. وفي عام 
5 كانت متطلبات فارنر معتمدة على المقابلات مع طياري الخطوط الجويةء 
وطياري الأبحاث والصناعة» ومع هيئة مهندسي 4. وقد أدرك فارنر 
الحاجة إلى وضع متطلبات جدارة جوية على أساس راسخ من خلال تزويد 
اختبارات الطيران بأدوات تسجيل مترابطة مع آراء الطيارين. 


Hartley soute and Jغنîل هارتلی سولیه وفلوید تومسون فى بر‎ 3 - 3 
Floyd Thompson at Langley 

تمت الاستفادة من أفكار فارنر في N4٥٨4‏ (أصبح فارنر» في نهاية 
المطاف» عضواً فى الهيئة الأساسية؛ وأفكاره يُعرّل عليها)» وكان فى الوقت 
عينه قد بدا المجوء الشامل على أسس جدارة طيران الطائرة. ا 
التفتيش رقم 509 في »N4٥0۸4‏ المعنونة «الدراسة التمهيدية لمتطلبات التحكم 
بطائرة النقل الضخمة» (1987 ,«موصه۳8) هى بمثابة إجازة توكيل رئيسية. وكان 
هارتلي wوayl (Hartley A. Soule)‏ (الشكل 3 الرجل المهيب» العالم 
المعروف عالمياً كعضو هيئة في »۸4٥4‏ يعمل في مخبر لانغلي للطيران في 
٤ OE E E N O‏ 
وجه سوليه في أعقاب عام 1936 اختباراته نحو ربط طور الحركة الطولية 
(طويلة الأمد) أو نمط حركة الفيغوئيد مع أراء الطيارين حول الجدارة الجوية. 
تتضمن حركة الفیغوئید (1۵٥عں۔ط۴)‏ تغیرا کبيرا في وضع دفة الرفع (pitch angle)‏ 
مترافقاً مع تغير كبير في الارتفاع عند زاوية هجوم ثابتة. وقد خصصت ثماني 


70 


طائرات وحيدة المحرك لاختبارات سولیه وفريقه. ولقد ثبت سعی سولیه 
الرائد بآنه لا يوجد أي ترابط للدور أو التخامد في حركة الفيغوئيد مع رأي 
ا 

وعلى أية حال» كانت N۸٨۸4‏ قد أطلقت إلى حد ما فكرة ترابط قياسات 
جدارة الطيران مع آراء الطيارين. وکان سولیه م شرکائه» ومنهم فلوید تومسون 
Thompson)‏ .ا 0y۵ا۴)»‏ قد أجملوا الخطوات الضرورية لتنفيذ أفكار فارنر. لذا 
کان لزاما على جدارة الطيران أن تحرف بمفرذات من الحواعلالمعروفة لنكون 
قابلة للقياس بالتجهيزات المتوفرة لدى N۸٥0۸‏ أو بالتجهيزات التى يمكن 
تصميمها أو تطويرها بسهولة». 

بدأ تومسون وسوليه فى ما يطلق عليه الآن بمتطلبات رجل القش سهءاء) 
(«". بوضع مجموعة من المُتطلبات المستندة إلى عمل فارنر» ولكنها محرفة 
لکی تتلاءم وسائل قياس NACA‏ المتاحة. ولقد اشت حلا الطائرة SR-SE‏ 
ستينسون ريليانت S8-88(‏ ٤«هاامR‏ «مء«Si)‏ ذات المحرلك الوحيد والجناح 
المرتفع (الشكل 4-3) لتنفيذ الاختبارات. 

ولقد تكسف أن الأجهزة الوحيدة التي تحتاج إلى تطوير خاص من أجل 
القدم لتحريك دفة الاتجاه. ولهذا استخدم هؤلاء خلايا هیدرı>algة (hydrohlic‏ 
(ااce‏ طورتھا شرکة بیندیکس ٤٥۲p(‏ ×ال8ed)‏ لکی تستخدم كمؤشرات على قوة 
دة فرامل السيارة: 

بدت متطلبات N4٥0۸‏ فيما عرفناه بمتطلبات «رجل القش» وكأنها متجاهلة 
لما أوجده سوليه سابقاً حول عدم أهمية الحركة الطولية «الفيغوئيدا» وإن مخمد 
اهترازات مرا عسل رة لا تقل عن 40 اة فى بالقغرض. والا كث استغرابا 
إن بحث لانتشیستر 14٥٥1656۲(‏ .۷ ۴۰) على دور حركة الفيغوئيد قد تم تجاهله 
هو الآخر في متطلبات «رجل القش»» مع أن نتائج لانتشيستر قدمت في عام 
4 فى الكتاب المشهور (ديناميك lلط¦طlئرة“ ja (Dynamics of the Air plaine)‏ 
قبل ميلفيل جونز»ء وتم إدراجها في الجزء الخامس من نظرية الإيروديناميك 
Jal .(W.F. Durand) دilygyدJ (Aerodynamic Theory)‏ ری لانتس أن دورة 
الفيغوئيد كانت متناسبة خطياً مع السرعة الجوية لجميع الطائرات» ويمكن أن 
تقع تحت القيمة 40 ثانية عند السرعات الأقل من 150 ميلا/ الساعة. 
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الشکل 3-3 هارتلى سولیه (1905-)» رائد فی تفتيش جدارة الطیران (من : ,۴۸4۸65۴۸ 
.(Engineer in Charge, NASA SP-4305, 1987‏ 


علاوة على ما كان يثير الإعتراضات» فإن بحث سوليه اتبع خطوطاً 
معقولة. فمع آي مطلب ل «رجل قش» )straw man)‏ معلناًc‏ كانت إجراءات 
الاختبار لتدقيق كل مطلب واضحة» وكانت نتائج الاختبارات تقدم وتناقش 
بعضاً من إجرائيات الاختبار لسوليه عام 1940 التي وصلت إلى يومنا الحالي 


2 


بدون تغيير» عدا عن مسجل المعلومات المتطور. على سبيل المثال» كان يوجد 
قياسات لزاوية دفة الرفع ولقوة عصا القيادة من أجل طيران متوازن ولسرعات 
جوية متعددة. وكذلك» قياس زمن الوصول للالتفاف لتحقيق زاوية محددة» 
أيضاً. والأكثر تقدماً فى كل ذلك» كان قياس دورة تخامد الحركة الاهتزازية 
ابعر كام لع اكل ك رة رست قارات :بر لور 
الفيغوئيد بالخط المتقطع في الشكل 5-3 (آ). 

في تقريره المنشور عام 1940 وضع سوليه التغيرات بسرعة الطيران 
المتوازن لكل من زاوية دفة الرفع ومقود التحكم في لوحة العدادات. وكانت 
هذه البيانات تعطي تماما نفس النزعات لو لم يكن لتمدد كبلات التحكم التي 
و م ت اکا وو کا ا کی ی ول 
اكتشاف أثر تمدد الكبل على معطيات ستينسون. ٠‏ 

تمت مراجعة تقرير سوليه بشكله الأؤّلي من قبل المهندسين في 
مصنع الطيران تشانس فوت (†1عVou )Chance‏ في کونیکتیکوت. الذين بينوا 
أن التوضعات الزاوية المختلفة للذيل الأفقي تؤثر في تغيرات زاوية دفة 
الرفع عند الطيران المتوازن» وهي نتيجة غير متوقعة. 

لقد كتب ماك کارثی (yط)2۲٥0[ )٥.[.‏ لسولیه مقترحاً أنه يمکن تفسير 
هذا التناقض من خلال تمدد كبل التحكم إذا كان قد تم استنتاج زاوية دفة 
الرفع (evatorاe)‏ من التوضصع على مقود التحكم» ند من أن يتم قياسها 
مباشرة عند السطح. وفقا لفينسينتي : 

روبرت جیلروث (۲٤١۲!اG‏ .۸ »)۸٥٥٥۲۲‏ مهندس شاب کان قد أخذ 

على عاتقه في الآونة الأخيرة برنامج جودة الطيران عندما انتقلت إلى 

سوليه واجبات النفق الهوائي» قام بقياس التمدد تحت تطبيق الأحمال» 

ووجد أن افتراض تشانس فوت كان في الواقع صحيحا. . . في 

اختبارات الطائرات في وقت لاحق» تم قياس زوايا دفة الرفع مباشرة عند 

الدفة. ومثل هذه الأمور بدت واضحة في وقت لاحق» لكن يتوجب 

معرفتها على کل حال. 
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الطيران الرائدة للاستقرار والتحكم (من تقرير N۸40۸‏ رقم 700 1940). 


إن بعض قياسات ستينسون التي دعيت متطلبات «رجل القش» هي بالتأكيد 
قديمة وليست جزءاً من متطلبات الجدارة الجوية الحديثة» فقد وُضعَّت متطلبات 
محددة للغاية على الزمن اللازم لتغيير زاوية الرفع بمقدار 5 درجات ؛ وهذه تم 
الدحرجة قد تم التعامل معها من خلال قياس التسارع الآعظمي في الاتجاه 
ومقارنته بتسارع الدحرجة. وقد تم افتراض أن زاوية الانعراج تكون أقل بنسبة 
0 من قيمة الدحرجة. على آي حال» كانت كل الخيوط في مكانها الصحيح 
الآن وجاهزة لاتخاذ الخطوة الكبيرة التالية. 

بعد اختبارات ستينسون أصبح لدى N۸٥٨4‏ الفرصة لاختبار الطائرات 
الضخمة» مثل القاذفة مارتين 8-108» وقد أرسلت النتائج إلى سلاح الجو في 
تقریر سري في عام 198 . فقا لفمس > کان ادوارد فارنر قادرا على ربط 
نتائج الطائرة ستينسون 5۸-84 والطائرة مارتين 8-108 بمتطلبات جودة الطيران 
فى الطائرة دوغلاس .0٤٥-48‏ التى كانت مجرد بداية اختبارات الطيران. 
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الدورة ثانية 


140 130 1/20 1/0 100 90 80 70 
السرعة الهوائية ميل/سا 


دآ) دور الإهتزاز 


ك 

و 

2 

3 .6 

5 2 

1 4 

ا ل 2 5 

ر ي ا ا و 
TR‏ 
Am SARIS‏ ا 
Zz /00 //0 1/20 130 140‏ 


السرعة التچوية ميل/سا 


حوالی عام 1937. (من تقریر N۸٥7۸‏ رقم 700» 1940) 


75 


Robert Cslruth Breakthrongh اختراق روبیرت جیلروٹث‎ 4 3 


في عام 7 اتی روبیرت جیلروث (طاںءا¡G )Rober† R.‏ (الشکل 6-3) 
إلى مخبر لانغلى فى N۸٥0۸‏ قادماً من جامعة مينيسوتا. وكان البطء» فى كلامه 
يعکس مباشرة ا الغرب أوسطى (١إماءەسهنصط).‏ ويذكر أنه على قدرة رائعة 
لاختراق قلب المشاكل وعلى إقناع وإلهام الأخرين باتباع قيادته. عتما بنظر 
جيلروث إلى أحد بنظرته النافذة» وبقليل من الإيماءات» يكون قد أوضح بعض 
النقاط» بدون الكثير من الجدل. وبعد عدة سنوات» عندما تحولت N۸٥04‏ إلى 
ناشاه كان جيلروك فد كلف من قبل الخكومة لرباسة مركز سفن القضاء 
المأهولة في ناسا. 


الشكل 6-3 روبیرت جيلروث (1913- 2000). من أوائل الخبراء في جودة الطيران والجدارة 
الجوية وصلاحية الطيران وطرق التصميم. لعب مؤخراً دوراً قيادياً في برنامج الفضاء ناسا. 
(من : 1987 (Hansen, Engineer in Charge, NASA SP-4305,‏ 
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من الإإأنجازات التي تنسب لجيلروث في عقلنة جودة الطيران تقسيم بعض 
مميزات الطائرة إلى فئتين مقبولة وغير مقبولة» مثل قدرة التحكم الجانبي 
(lateral control)‏ التي يقررها الطيار»› ثم تحديد بعض الموسطات والعوامل 
الرقمية التي تجعل هذا الآمر ممكنا. 

لذلك ومن أجل المُوسطات التي قيمها أعلى من رقم مُحدد» كانت فيه 
جميع الطائرات مقبولة» والعكس بالعكس. وكانت الخطوة الأخيرة تتحدد في 
تطوير طرق بسيطة لتثمين معيار هذه المَوسط» طرق يمكن تطبيقها في التصميم 
الاو 

الأهمية الكبرى لهذه الطريقة بأجزائها الثلاثة هي تمكين المهندسين الآن 
من تصميم جودة طيران مناسبة لطائراتهم على لوحة الرسم. وعلى الرغم من 
إثبات جودة الطيران فلا يزال اختبار الطيران مطلوباًء وأصبح المهندسون على 
هدى أكثر من قبل. الطريقة القديمة للقيام بالأعمال موضحة في تقرير N۸40۸‏ 
)W-81, AR, Nay 1942(‏ بعنوان تطوير جودة طيران مُرضية للقاذفة المنقضة 
دوغلاس 5-1 $P‏ . 

وفى مناقشة المرحلة الثالثة من سلسلة الاختبارات فى أيلول/ سبتمبر 
9 ذکر التقرير» «أن أفضل الهيئات من و الا ف ا 
يمثل [سلاح البحرية] مكتب [الطيران]ء الذي اعتبر أن التحسينات التي جرت 
على الطائرة (5۶5-1) والخاصة بجودة الطيران كانت غير كافية [فى مميزات 
ال 

في عام 1941 تشر تطبيقان للطريقة الجديدة التي وصفها كل من جيلروث 
ومشاركيه موريس وایت )W. N. Turner) رiروتو «(Maurice D. White)‏ فى 
ا ی لطر ر ر ا لای کل اا ت کان 
وايت قد لحق بجيلروث في لانغلي عام 1938. وقد و خمس عشرة 
طائرة بأحجام مختلفة بدءاً من الطائرة إيرونكا - × وصولا إلى الطائرة بوينغ-8 
5 في أول تشكيلة. 

لقد اقترح جيلروث ووايت القيمة التصميمية 0.5 لمعامل زاوية دفة الرفع 
بوجود زاوية هجوم» من أجل قيد عطالة الرفاس» ولضمان استقرار الإستطاعة» 
والحركة الملائمة لعصا القيادة عند المناورة. 
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الشكل 7-3 الطائرات الخمس عشرة التى اختبرها جيلروث ووايت لتزويد طريقة لتوفير 
معلومات عن استقرارها الطولي (من تقرير N۸٨0۸‏ رقم 711« 1941(. 


في تطبيق التحكم الجانبي في الطريقة الجديدة» كان قد تم اختبار 28 
تركيبة مختلفة لدفة الدحرجة (١٥اعانج)‏ مع الجناح (wing-aileron‏ 
»combination(‏ متضمنة تبديلات الأجنحة وذفات الذحرجة لطائرتين تم 
اختبارهما (الشكل 7-3). وكنتيجة لهذا العمل خرج تابع معيار التحكم الجانبي 
و2۷/طم إلى حيز الوجود. إن 2۷/طم هو زاوية الحلزون المعرّفة عند طرف 
الجناح خلال الانحراف الأعظمي لدفة الدحرجة («٥إءانه).‏ ثبت جيلروث 
وتورنر القيمة المرغوبة الدنيا ل 2۷/طم عند دفة تدوير أعظمية بالقيمة 0.07 
معبراً عنها بالراديان («هنفهء) كوحدة قياس (الشكل 8-3). كما تم تقديم تصميم 


الدحرجة بدرجة حرية وحيدة (الشكل 9-3). 


كان عمل روبرت جيلروث السابق لأوانه في جودة الطيران قد نشر عام 
3 في مقالة عن «متطلبات جودة طيران مرضية لطائرة». ظهر هذا العمل 
بشكله المبوب في نيسان عام 1941. وكانت متطلبات جيلروث مثبتة في 
استمارة ومبوبة فى ثلاثة أجزاء: الأول» ينطوي على المتطلبات المنصوص 
عليهاء» والثاني 2 أسباتب هذه المتطلبات» والمستندة عموماً إلى اختبارات 
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الطيران» وأخيراًء «اعتبارات التصميم» المرتبطة بهذه المتطلبات» مع الآساليب 
البالغة الأهمية التي من شأنها أن تسمح للمهندسين التوفيق بين متطلبات الطائرة 


/ S13 


S> 


الشكل 8-3 شرح N۸٥0۸‏ دالة معامل التحكم الجانبي 0/2۷ الذي طؤره جيلروث وتورنر. 
القيمة الدنيا المسموحة ل 2۷/م0 هى 0.07 راديان» تخلق زاوية الحركة الحلزونية دحرجة 
(011) كاملة فار عد اجا اة أمامية تساوي 8 من طول وتر الجناح » مهما تكن 
السرعة. 


لقد أدخل جيلروث في عمله المنشور عام 1943 مفهوم انحراف عصا 
القيادة» والقوة المطبقة في المناورات» وعلاقة معيار تحكم الانحراف لكل 
غرام وقوة العصا بالتسارع الأرضي لكل (2). أكد فانسيتي أن التحكم بالانحراف 
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وقوة العصا کتابع لمعیار ع کان قد تم تصوره في بريطانيا من قبل غيتس .5.8) 
(٤ه6‏ (الشكل 10-3). وقبل معيار جيلروث - غيتس» فقد تعامل الاستقرار 
والتحكم مع التوازن أو مع شروط الطيران المستقيم (اطعنا؟ ٤إعذةاء).‏ وقد 
أطلق فیلیبس (8م:اازط۴ .8 .۷) علی تکمیم (صizati0اuanي)‏ المناورة بأنها واحدة 
من آهم مساهمات جيلروث في جودة الطيران والجدارة الجوية. 


دفات تدوير محكمة غبر موازنة 


دفات تدوير غير محكمة غير موازئة 


الشكل 9-3 مشتق فعالية سطح التحكم )» يبين الشكل نتائج اختبارات 28 تشكيلة ختلفة من 
الطائرات. لي الجناح المجدولء نظام تحکم بالشد» عدم خطية التحكم لعدد كبير من الزوايا 
سرا بها فن القن الا سن قرب لار ( قط اناي ار تين تفرزي ٠‏ ا 
المقطع». (من Gil ruth aہ4 Wi),‏ تقریر N۸404‏ رقم 715« 1941( 


S. B. Gates in Britain سیدنی بارینغتون غیتس فی بریطانیا‎ 5 - 3 


کان لسیدنی بارینغتون (باري) غیتس )8¡d «۴y 841۲1180٩ 64†e8(‏ مهنة 
رائعة كخبير في بريطانيا في موضوع استقرار الطائرة والتحكم بهاء امتذت على 
وبكلماته» ك «عضو غير شرعى فى كتيبة المدارس الرسمية الملكية 01مطء؟8» 
Battalian of the Royal Fusiliers»‏ : رای أحد فاقدي البصيرة فى تلك الآيام انه 
E SEN a EY E SEN SE‏ 
5 الى تخولت: بعدئة إلى موسسة الطائر ات الملكية R48‏ > :و فعا اوجن 
باري غیتس محلا له فى هذه المؤسسة. 
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لقد بقي غيتس في ۸۸۴ عضواً في لجنة مجلس بحث الطيران حتى 
ماع غا 97 اع وا ماه من اقات إلى 156 مال امل 
الجزء الكبير منها مع استقرار الطائرة والتحكم بها. ولقد كان نهج غيتس في 
هذا الموضوع قد صف من قبل توماس (ئة 110۳ )8۸.83.8.M‏ وکوشمان 
(D.Küchemann)‏ في سيرة ذاتية (عام 4))». کما يلي : 


حياة البحث الطويلة لغيتس - حَطت الطريق عبر قسوة حتمية ورياضيات 


معقدة لحركة الطائرة وصولاً إلى وضع معيار تصميم بسيط ورائع مُستنداً في 
الغالب إلى بعض التبسيط النافذ للمشكاة. 


الشكل 10-3 سیدني غيتس (1893- 1973)» الساهم في وضع فهم اللاميار والحركة 
الحلزونية («1م5) للطائرة؛ صاحب فكرة نقطة المناورة والنقطة الحيادية» علاقة قوة العصا ب 
عء والمسائل العديدة الأخرى فى جودة الطيران. (من : Thomas and Küchemann,‏ 
.(Biographical Memoirs E E of the Royal Society, 1974‏ 
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كان هذا النهج منظوراً بوضوح في إبداعاته للهامش السكوني وهامش 
المناورة للطائرةء تلك المُوسطات البسيطة التى تتنباً عن جوانب عديدة لسلوك 
الحركة الطولية. وكان قد أطلق اسم «المركز الإيروديناميكي» على نقطة من وتر 
الجناح» تقع على بعد حوالى طول الوتر من الحافة الآمامية» حيث يكون عزم 
الرفع مستقلاً عن زاوية الهجوم. لقد صمم المركز الإيروديناميكي للجناح ليقود 
E CFI E I EE E E‏ 
اجات ٠ ٤‏ 


بُذكر غيتس أيضاً بسلسة دراساته الطويلة حول حركة الانهيار الحلزونية 
للطائرة («نمء)» التي استهلت في كتاب الحركة الحلزونية للطائرات (عام 
6) بمشاركة برايان. وقد غطت مساهماته الأخرى في استقرار الطائرة 
والتحكم بها خلال عمله المهني كامل هذا الحقل تقريباً. وتضمنت تخمين 
المُوسطات والمعاملات» والأجنحة المتراجعة» والانتقال إلى الإقلاع والهبوط 
العمودي» ومتطلبات جودة الطيران» والتعامل مع المميزات تحت سرعة الكبح 
الدنياء وآئار السرعة بحدود الصوت» وتشويه سطح التحكم» وتحكم 
الاحتكاك» ونابض جنيح الضبط والتحكم الجانبي» وآثار القلابات على 
الهبوط» والتحكم الآلي. 


في عام 1942 قام غيتس برفقة مورين مورغان («84عM0۲‏ ١ءiاهM)‏ بجولة 
لمدة شهرين في الولايات المتحدة» «حاملین مجمل تقاریر ۸4۴ عن المميزات 
المتداولة للطائرات المقاتلة والقاذفة». وقد أجريا لقاءات مزدوجة مع النخبة 
الآميركية» من باحثين ومصممين الإيروديناميك في ذاك الوقت» بضمنهم هارتلي 
سولیه» وغاس کرولی (yع ›)6us 0W‏ وفلويد تومسول» واستمان جاکوبس 
(bsەJac a”‏ stmئE8)»‏ وروبیرت جیلروث« وهيو درlيدù «(Hugh Dryden)‏ 
وکورتلاند بی ر کینز (ئkinإە۴‏ dص1a٤C0ur).»‏ وولتر ديل (1ط2¡e »›»)Walter‏ وجاك 
نورûڌرmg «(Jack Northrop)‏ وإدغۓار شıgnد «(Edgar Schmued)‏ وبيلي وزو ولد 
(W. Bailey Oswald)‏ > وجورج uرSchairer)l «(George‏ وکییكئ جونسولن 
(صnso Joh‏ yاام&)»‏ وثیودور فون کارمان (21 »)Theodor von K2:‏ وكلارك 
ميليكان («kaلانM‏ kها۳)‏ . وعلق مورغان على الزيارةء إن غرض ومقياس 
زيارة عام 1942 «الانطلاقة حول أمريكا» أظهرت مدى شهرة العملاق غيتس 
العالمية. 
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3 6 الخدمات العسكرية في الولايات المتحدة تتبع إرشاد ۸4٥04‏ 
The US military Services Follow NACA’s Lead‏ 
تبعاً لمبادرة »۸N404‏ فإن كلا من القوة الجوية ومكتب سلاح البحرية 
للطيران في الولايات المتحدة أخرجا خصائص جودة الطيران لطائراتهم. 
بالتأكيد» بعد الحرب» حين اكتشف الحلفاء أن الألمان كانوا وطدوا» فى نفس 
BO A IEE DS OL a EE‏ 
5 قامت كلا من القوة الجوية ومكتب سلاح طيران البحرية في الولايات 
المتحدة بتنسيق متطلباتهم» مُعترفين أن بعض المصنعين كانوا قد زودوا 
الطائرات بخدماتهما. لقد حصلت مواصفة القوة الجوية المطابقة على الرقم ٩-‏ 
54,. وحصلت وثيقة سلاح البحرية المطابقة على الرقم 8۸-1194. وفي 
عام 1948 أخذت الخطوة الآخيرة وأصدرت الخدمات فيهما المواصفة المشتركة 
لجودة الطيران العسكري وفق المقَيّس»› .M11-۴-8785‏ حيث خضعت هذه 
الوثيقة لمراجعات متتالية كثيرة» وكان أكثرها أهمية الممَيَس M11-۴-87858‏ 
(486) في عام 1969. 


الاختلاف الآساسي بين متطلبات N۸٥0۸‏ لجيلروث والنسخ العسكرية كان 
في التباينات المفصلة التي وضعها الجيش فيما بين الآنواع المختلفة للطائرة. 
مثلاًء في النموذج العسكري» كان التحكم بالقوة في المناورة» فيما يسمى 
علاقة قوة العصا بالتسارع ع» قد تم تعميمها بتطبيقها على الطائرات ذات أي 
قيمة تحديد عامل الحمل المصمم. 

لقد تَعَرَفّت ال N۸0۸4‏ فقط على مستوى قوتين» التحكم بالعصا للطائرات 
الصغيرة» والتحكم بالعجلة للكبير منها. وتم وضع المتطلبات الخاصة في 
مواصفات مشتركة للطائرة المعنية بالطيران فى الخدمة البحرية. ولقد دخل 
المقَيّس 111-۴-8785 وتنقيحاته في معظم اا التدابير المتبعة في الطيران 
العسكري بعد عام 1948 . 

إن تحويل مطلب واحد معين لجودة الطيران من نسخة ال N۸0٥۸‏ 
الأصلية أو نسخة جيلروث عبر مواصفات عسكرية متلاحقة يمكن تتَبْعُها 
.)Westbrook and McRuer, 1959)‏ ويخص هذا المطلب الحركة الاهتزازية 
الطولية قصيرة الأمد» والحركة الاهتزازية هذه هي عبارة عن اهتزاز سريع 
نسبيا يحصل بين زاوية الهجوم وزاوية الرفع عند سرعة ثابتة نسبيا. وكان 
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مطلب N۸٥٨۸‏ الأصلي المطبق فقط على حالة وضع العصا الحر» هو كالتالي: 
عندما تحرف دفة الرفع وتحرر بسرعة» فإن سلسلة التغيرات الطبيعية 
للتسارع ولزاوية الدفة تظهر › ومن ثم تختفي بعد دورة (عاءر) واحدة. 
لقد مضى جيلروث قدماً عام 1943 بإعطاء أسباب هذا المطلب» كالتالي : 


يحدد المَطلب درجة التخامد المطلوبة للحركة الاهتزازية قصيرة الأمد بدون 
تحکم (e۵ء؟‏ sاەاده)‏ . وتكون درجة التخامد الكبيرة مطلوبة للحركة 
الاهتزازية قصيرة الأمد. فى الطائرات التى لها قيمة تخميد أقل من التى 
تم تحديدهاء يتم تحريض الاهتزاز فيها بواسطة الرياح» ثم يظهر أثره 
من خلال مميزات الهواء القاسية وغير المرضية. إن نسبة تحكم 
الاحتكاك إلى قوى الهواء هي كالتي خمدت وخفضت بشكل عام عند 
السرعات العالية. عندما يظهر الاهتزاز فى السرعات العالية كما فى 
حركة الغطس (١ء1۷ل)‏ وحالة الانسحاب منها (اou‏ ااuم)»‏ هو› بالطبع» 
مرفوض جدأً بسبب التسارعات ذات الشأن الضمنية المؤثرة. 


كانت أول مواصفة للقوى الجوية فى الولايات المتحدة» الوثيقة »٥-1815‏ 
مطلباً مریحاً «NACA Ji‏ تسمح بالنشيد التام للحركة خلال دورين (كعاءرء 2) 
با ن دوو ا وا کان ا ب ا المج لاق الکو 
الجوية والمهندسين» حيث إن الاستجابة مع عصا ثابتة كانت دائماً مُرضية» ولهذا 
كان الاهتزاز قصير الأمد ليس بذي أهمية في التصميم. على أي حال» وخلال ذلك 
الوقت من عام 1945 وبعد تفكير دقيق لصيغة تحليلية أكثر صحة» تكون ملائمة 
بشکل أفضل للتصميم واختبار الطيران» تم وضع هذه الصيغة في التنقيح الآخير 
للمواصفة» «الوثيقة ۸-1815-8). وهو التخميد إلى 1/10 من مطال الحركة 
(tudeنام««ة)‏ فى دور واحد» وهذا يطابق نسبة تخامد تساوي إلى 0.367 (ليس 
A‏ 

يتجه التصميم الحديث» بشكل خاص عند الطيران على ارتفاعات عالية 
وبحمولات الجناح العالية» إلى إنقاص التخميد في حال كانت العصا مثبتة» 
بينما مع التحكم غير الردي تختفي بشكل أساسي حالة العصا الحرة. عندما تم 
تثبيت الوضع الابتدائي للعصا كانت متطلبات التخميد مثبتة» في المقَيّس -اM1‏ 
۴-5» وكان المستوى مثبتاً في نسبة تخميد على القيمة 0.110 أو التخميد إلى 
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تهت الك ى دة 65 واخ دو كان مطل المد اله ها 
ا ا a‏ و ارات وة دا ار مان فة 
القسرى الف اللهك وريد ما كم إسرازها كان ترىئ المي 
يزيد مع الارتفاع العالي» وكانت متطلبات التخميد للطائرات شديدة النزعة قد 
عغکست وتم زيادتها ثانية. 


هذا الشك في المستوى المرغوب لتخميد الحركة الطولية قصيرة الأمد كان 
نمطياً» وقد أدى إلى برامج ممولة وطموحة من قبل القوة الجوية وبرامج بحث 
البحرية لعقلنة خصائص الطيران. ففي الولايات المتحدة مضى اختبار جودة 
الطيران في الجو وفي الأرض باستخدام المحاكي حتى وصل إلى جميع أقطار 
العالم» وبشكل خاص إلى مخابر »N40٥4‏ ومخبر كورنيل للطيران» وشركة 
النظم التقنية المحدودة› .NNA1C Paاuxent River‏ وميدان رايت» وإلى جامعة 
برينسيتون. فى نفس الوقت أصبحت بريطانياء وألمانياء والمخابر الفرنسية أيضا 
اف ى ي جرد ارا 


تحت رعاية القوة الجوية للولايات المتحدة» كان مخبر كورنيل للطيران قد 
استخدم الاستقرار المتخير في المقاتلات النفاثة لتنفيذ هجوم نظامي بهدف 
استیضاح فعل تخميد الحركة الطولية قصيرة الأمد. وكان روبيرت هاربير 
)Robert P. Harper)‏ وتشارلز تشالك €1a1K(‏ .8 esاإھط٤)‏ قد أدارا التجارب مع 
تخميد وتردد متغيرين عند مستويات ثابتة لقوة العصا وتوضعها كتابع للتسارع 
الأرضى. وكانا قد وجدا ضالتهما متمثلة فى مكونة من تركيبات التخميد الجيد 
والتردد الطبيغي» مضاطة ابمناطق بين مقبولة إلى ضغيفة. 


لقد أخضع هذا العمل والجهود المماثلة إلى تنقيحات متلاحقة من المقَيَس 
.M11-۴-5‏ وصولا إلى التنقيحة النهائية »٥(‏ التي صدرت في تشرين الثاني/ 
نوفمبر من عام 1980. ومنذ ذلك الوقت» كانت التنقيحات والمؤتمرات الساعية 
لترصين المواصفات لمستخدميها فى الصناعة قد أرشدت إلى مواصفات أكثر 
ا کان تت فاح ال ف الر لیات ال فن طا 
من شركة النظم التقنية المحدودة» البحث عن أي عجز في المواصفة. والتقرير 
الناتج من (1970 ,efordاStap)‏ کان قد صدر بعنوان «Outsmarting Mil-F-8785‏ 
«(486). يمكن إيجاد ملخصات جيدة عن التنقيحات فى أوراق تشالك 
(21ط) لعام (1969)» وأشکیناز (45«ء1ءA)‏ لعام (1973). . 
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Civil Airworthiness Requirements inl ةيویىحkا متطلبات الحدارة‎ 7 3 


تنج الطائرات العسكرية وفق توصيفات جودة الطيران المتكاملة. وتطبق 
هذه التوصيفات وفق التزامات تعاقدية بين المَصنّع والزبون العسكري. من جهة 
أخرى» فإن توصيفات جودة الطيران للطائرات التجارية لم تكن محكومة بعقود 
مع زبائن فرديين» لكن بالآحرى مع وكالات حكومية» ممثلة لحماية الطيران 
المدني. 

تكون متطلبات جودة الطيران المدني موجودة في وثائق متطلبات الجدارة 
الجوية. والالتزام بمعايير الجدارة وصلاحيات الطيران يتم إثباته في اختبارات 
الطيران» حيث تقود إلى منح شهادات جدارة جوية وحرية تسويق الطائرة. وتكون 
متطلبات الجدارة الجوية المدنية هى الحد الأدنى الذي يضمن السلامة. ويكون 
CEE UDA e ELE E‏ 
فعالية الطائرات O TCE‏ تدان متطلبات الجدارة 
الجوية وصلاحية الطيران المدنى تكون أقل توصيفاً من المتطلبات الخاصة 
بالطائرات العسكرية. وهذا هو مفتاح التباين بين المجموعتين من المتطلبات. 


World-Wide Flying Qualities ةıئllalاl مواصفات خصائص الطيران‎ 8 -3 
Specifications 

كما هو مشار إليه سابقاً» كان سلاح الجو الألماني في الحرب العالمية 
الثانية يعمل وفق مجموعة من متطلبات جودة الطيران الى تعود ال مجموعة 
جيلروث لعام 1943. إن نمو الطيران المدني بعد الحرب العالمية قاد إلى بذل 
عدد من الجهود الوطنية والعالمية لتحديد متطلبات جودة طيران جديدة» من أجل 
عقلنة تصميم الطائرة» وتثبيت التدابير المتخذة في کل قطر› والترخيص الدولي 
للطائرة المدنية. إن الهدف من الاتفاق الدولى على جودة الطيران المدنى 
المعياري هو مسؤولية منظمة الطيران المدني الدولي .)1٥۸0(‏ التي تعتبر كذراع 
للآمم المتحدة» يبيّن الملحق رقم 8 معايير 1040 في التعامل مع الجدارة 
الجوية وصلاحية الطيران» التى تتضمن جودة الطيران الملائمة (1996 ,ومخمن؟) . 


اا اف الاوك موا ات ا و و ي ا 
الدول بشكل منفرد. وفي مقطع سابق كان قد سُجل تطور في مواصفات جودة 
الطيران العسكري والمدنى فى الولايات المتحدةء وأن تطورات مشابهة قد 
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أخذت مكاناً لها في جميع أنحاء العالم. والمواصفات العسكرية البريطانية 
موجودة في منشورات D8۴۴ S14۸.‏ 0ا . وبشکل خاص«› في -00 DEF S1۸AN‏ 
0 الصادرة في عام 1983 وهي مكافئة للنموذج الأمريكي M11-۴-8785٥‏ إذ 
تتوفر فيها نفس المعلومات (1997 ,مەه٤)‏ . 

كانت متطلبات جودة الطيران المدني البريطاني مندرجة بشكل أوّلي في 
yî «BCAR‏ متطلبات الجدارة الجوية لقانون الطيران المدني البريطاني. ويتم 
الآن تطبيق المعايير الأوروبية» كما هى فى متطلبات الطيران المشترك 
الأوروبى» أو جار »)34R(‏ الصادرة عن ادارة الطيران المشترك (044). إن 
الصيغ التي تعتمدها الولايات المتحدة هي قوانين الجو الفيدرالي» أو فار 
(۴۵8)» والأجزاء 21» 23» 25 و103 هي التي تتعامل مع الطائرات. إن 
صياغة متطلبات الجدارة الجوية للاستقرار والتحكم الواردة في ۴۸۴۸ هي نفس 
متطلبات جيلروث لعام 1943ء التي كانت أيضاً معنية بالحد الأدنى من 
المتطلبات وليس الحد الأمثل (صuصنامه).‏ 


Equivalent System Models رlطll نماذج النظام المكافئ وتقييم‎ 9:2:3 
and Pilot Rating 


ا أن المواصفة 111-۴-8785٥‏ لجودة الطيران العسكري لعام 1980 قد 
بلغت القمة في تمثيل صلاحية الطائرات من خلال توابع (ک«هتاعصں؟) تحویل 
تقليدية (انظر الشكل 20 - 4)» وتم توسيع توابع التحويل للطائرات ذات الهيكل 
العاري (ع#صه۲؟ءنه ٠إط)‏ بإضافة تخميد صنعى بسيط وتغذية متقاطعة» عند 
الحاجة. في حركة الرفع» وبافتراض أن سرعة الطائرة ثابتة يكون تابع التحويل 
لهيكل الطائرة العاري غبارة عن كس بسطه من الدرجة الأرلى ومقامه هن 
الدرجة الثانية. ويكون دخله هو أآمر تحريك دفة الرفع» وخرجه هو السرعة 
الزاوية للخوص والتسلق. يتم تعريف تابع التحويل بثلاثة مُوسطات أو عوامل 
هي : التردد الطبيعي ونسبة التخميد في المقام» والثابت الزمني في البسط. يطلق 
على نماذج تابع التحويل التقليدي للهيكل العاري ب «الأنظمة المكافئة» 
liÎJ (equivalent systems)‏ هي فط التي تستطيع مقاريبة توابع تحویل الأنظمة 
المعقدة» وأنظمة تحكم الطيران المتزايدة» إلى أنظمة القيادة المتزايدة وإلى 
أحدث أنظمة فوق متزايدة فيما يخص الهياكل غير المستقرة. إن استخدام أي 
من نماذج النظام المكافئ كان قد وضع لتوصيف جودة الطيران الطولي 
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والعرضي المبين في الفصل العاشر تحت عنوان «مناورة الطائرة التكتيكية). 

لقد ا أن المواصفة ×11-۴-8785٥‏ في عام 1980 قد بلغت قمة أخرى 
في تطوير جودة الطيران كکعلم» وهي تعيين مقياس عددي للتعبير عن ري 
الطيار. ففي عام 1950 قام بارنيز (6s١إه8‏ .6 .4) من المملكة المتحدة باستخدام 
الأحرف الأولى 6.1.8 للتعبير عن الحالة جيد» وسط» وسيّئ» بالإضافة إلى 
الإشارات + و - كدليل للزيادة أو النقصان. ويتدرج المقياس العددي من 1 
حتی ۰10 کما اقترحه جورج كوبر (ا۴م€00 .8 eعا6e0)‏ في عام 0. ولقد 
استخدمت المواصفة «11-۴۳-8785٥0‏ مقیاس التقييم لکوبر - هاربير (الشکل 3 - 
1). الذى جمعت فيه أسطورة وكالة الناسا وغالسبان (Cooper «(Calspan)‏ 
.and DEE 1969)‏ 


المطلوپ مت الطيار, مهمات 
مختارة أو عمليات مطلوية 

تعويضات الطيار لم تكن 

عامل للأداء المطلوب 


تقييم الطيار 


8 تعویضات الطيار لم تكن 
عامل للأداء المطلوب 
تعويضات الطيار المطلوية 
بالحد الادتی للاأداء المطلوب 


أداء مرغوب يتطلب تمو ري ضنيلة لكن التواقص مر عجة 


أداء حرج صعب المتال, سماحية عظمى 
لتعويض الطيار, التحكم 
لیس موضوع تساؤل 
تعو يضات معتيرة للطيار 
تكون مطلوبة للتد> 
[ تعويضات شاملة للطيار تكون 
مطلوية للاحتفاظ بالتحكم 


آداء مر غوب بتطلب 
تعو يضاً معتد لآ من الطيار 


الشكل 11-3 مقياس تقييم الطيار العددي لكوبر - هاربرء هو الآن امقيس النهائي. (ناسا 
«TND-5153‏ 1969(. 
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يعود مقياس التقييم لكوبر - هاربير في الآصل إلى مدرسة الطيران» في جامعة 
غرانفیلد (2000 ,[.41 6۲] )۲٣s‏ والذي صمَم للتعامل الأفضل مع طائرة حديثة 
نوع قيادة بالسلك (ءءاس رط وا) . والمقياس الجديد المقترح» كان قد ذعي 
«(بمقياس غرانفيلد لتقييم خصائص قيادة |Ûطlئرة«. (Cranfield Aircraft‏ 
Handling Qualities Rating Scale)‏ أو «CAHQRS‏ اخذين بالاأعتبار خمسة 
عوامل - الحركة الطولية» والحركة الجانبية» والاتجاه» ودفة الضبط»› والتحكم 
بالسرعة - وسلوك تقدير القيمة (التقييم) في المهام الفرعية العائدة إلى نموذج مقياس 
کوبر -هاربر» وإلی المقياس الحرج أيضأً. كان ال A1٩88‏ . قد تم اختباره ولا 
على محاكي طيران. وأبعد من ذلك فقد دعت الحاجة إلى تجربة إضافية مع هذا 
التقريب الجديد لتأكيد المنافع المتوقعة والعائدة إلى معيار كوبر هاربر. 

تتضمن المرحلة التالية من هذا الفتح التاريخي لعلم جودة الطيران مستوى 
جديداً من الحرفية» من خلال تجريد الموضوع من تقييد الأنظمة المكافئة. 
فكانت النماذج الرياضية للطيار البشري باعتبارها جزءا من المَركبة قد تم دمجها 
مع ا الرياضي للطائرة ومع نظام التحكم وتم معالجتها کنظام واحد 
مُدمج. إذا الفلسفة البشرية والنفسية هي الآن مدونة في دراسة متطلبات جودة 
الطيران. وتمّت معالجة هذه التطويرات الهامة فى الفصل الحادي والعشرين» 
تحت عنوان «أبحاث جودة الطيران تتقدم مع الزمن». 


The Counter Revolution الثورة المضادة‎ 10 3 


في أواخر عام 1980 كانت آنواع من الثورة المضادة لجودة الطيران قد 
أخذت مكاناً لهاء وهي تَعَبّر عن تراجع مواصفات جودة الطيران العسكري 
الرسمية. ففي عام 1987 ظهرت الوثيقة الجديدة ميل - ستاند - 1797 (08۸۴)» 
التي تعبّر عن جودة طيران المركبات المُقادة» تدعى «المعيار العسكري»» وهي 
لیست إلا تمييزاً لشكل خاص من أشكال جودة الطيران. يتم ملء لأا 
المطلوبة في الفراغات خلال المفاوضات بين مصممي الطائرات وممثلي العملاء 
والصناعيين. وكما شرحها شارل ویستبروغ» كانت الفكرة ترك مستخدمي 
المواصفات العسكرية يعلمون التالي «نحن ليس لدينا كل شيء نابعا من 
الآرض» ويجب على الصناعة تبني بعض القرارات في صناعة التطبيقات). 

لقد رافق المعيار العسكري الكثير من الكتيبات» حْصَص فيها موضوع التوجيه 
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بفراغات لإملائها وبتطبيق المتطلبات. وكانت الكتيبات مُحدودة التوزيع بسبب 
«دروسها التعليمية» المتضمنة تصنيف مميزات طائرة القتال. كان المعيار العسكري 
المطور لجودة الطيران مرتبطاً بکل من روجیر هوه )Roger H. Hoh)‏ من شركة 
النظم التقنية المحدودة» ومع يستبروغ » دافيد مورglaو «(David J. Moorhouse)‏ 
ولاحقا روبیرت وودكوك (kءەcل‏ 00 .[3 ۲۲طهR)‏ من میدان رایت. 


لقد شكل وريث المِفَيّس الرسمي 11-۴-8785 جزءاً من التوجه العام 
بعيداً عن المواصفات العسكرية الصارمة» مع محاولة الحكومة التخفيف من 
إدارة الأعمال الصناعية المفصلة والدخيلة. بالنتيجة قال مصممو الصناعة» 
«حرّرونا ودعونا نعطيكم المنتج الأخف» الأفضل» والأرخص)» و«التوقف عن 
استعمال أطنان التقارير التى تبين الإذعان لمتطلبات غامضة). بعض الروايات 
المرعبة التي جاء بها أهل الصناعة بدت وكأنها تثير هذه النقطة. فالمعيار 
العسكري بالحقيقة هو مثاليى من أجل عمليات ل «أعمال غير مرغوبة»؛ لا 
يحبها رؤساء المؤسسات أكثر من المدراء العامين. 

مهما يكن» بدا وكأن المعيار العسكري يُذكرنا بالأيام القديمة السيئة» حيث 
کانت المتطلبات المضللة لعام 0 قد برهن بطلاتها الطيارون والمهندسون 
بالاستناد إلى أمثلة خاصة وحسية» كما لو أن طريقة جيلروث الرشيدة لم تخترع 
مطلقاً. وإن تبرير أنواع جودة الطيران من أجل الثورة المضادة هي المرونة الهائلة 


التي زودت مصممي الاستقرار والتحكم بالجيل الجديد من أنظمة تحكم الطيران 
العددية. 


في الواقع» من الممكن الآن الحصول على طائرة وفق أي نوع من أنواع 
جودة الطيران يمكن أن يتصورها أحد. بحيث تستطيع عصا جانبية صغيرة أن 
تحل مكان العصا التقليدية فى قمرة القيادة. كما يؤدي تحريك العصا إلى اليمين 
أو إلى اليسار أو وفق التحكمات المُقَيّدة إلى تطبيق عزوم دحرجة مباشرة على 
الا ا و ی ا و اا 
وسرعة دحرجية ثابتة» أو حتى على تخير في زاوية الاتجاه. وبتحرير قيود 
المِقَيَس 11-۴-8785« القاسية» تستطيع ر أن تأخذ ميزات نظم 
التحكم الفطرية الإبداعية المُقترّحة من المتعاقدين. 


إن قابلية أنظمة تحكم الطيران المتطورة على تزويد أي نوع من آنواع 
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جودة الطيران یمکن تصورها بأنها قد جلبہت ملاحظات تحذيرية وفقاً لین 
كانت قوانين الطبيعة مناسبة جداً لمصممي أنظمة تحكم الطائرات تحت 
الصوتية القديمة المُقادة يدوياً. وكانت لهذه الأنظمة مميزات عديدة مرغوبة يتم 
تنفيذها بسهولة» ولم بتحقق ما هو بأهميتها حتى تم تجريب نمافج جديدة من 
الطائرات ذات أنظمة التحكم الإلكترونية. 
وکان لدون بیري (۷ا6۲‌8 00۳) کبیر مهندسی مرکز بحوث درایدن فی 
وكالة الناسا رؤية مماثلة: 
«لدينا أنظمة جديرة بإعطاء تشكيلات واسعة من استجابات التحكم» ولكننا 
لسنا متأكدين من أي من هذه الاستجابات أو الأنمطة هي المرغوبة). 
خطوة أخرى فى تجريد مواصفات جودة الطيران المنطقية لجيلروس 
(٤»ء!6)‏ تجلت في الظهور الحالي لهيئات التقييم المستقلة» المحملة بتساط 
مستويات جودة الطيران (وبعض الأداء) للطائرات الفردية. تشكلت هذه الهيئة» التى 
تدعى «فريق التقييم المستقل» من أجل طائرة التدريب الجديدة 1-454 للبحرية. وقد 
تضمن أعضاء فريق 1-454 أساتذة كباراً ومهندسين خبراءء أمثال وليام كوفين 
Koven(‏ iamاWi1)»‏ غرانت هیدریيك Grant 8| r1ek(‏ .1)» جوزیف تشامبیرس 
(Jack E. Linden) ùدiıl Aly «(Joseph R.Chambers)‏ . 


Procurement Problems مشاكل الاقتناء‎ 11 -3 

وفى كلتا الحالتين» سواء كانت جودة الطيران لطائرة قد خذدت من خلال 
ا معياري کالمقَيّس 11-۴-8785« أو من خلال المفاوضات المتضمنة 
لمعيار عسكري» فقد بقيت مشكلة الحصول على طائرات جديدة تواجه 
متطلبات جودة الطيران. بمعنى آخر» يبقى علم جودة الطيران بدون جدوى ما 
لم تستوفِ الطائرات المعايير المَطورة من قبله. 

فى السنوات الأخيرة» بدا وكأن الطائرات الجديدة المشتراة من القوات 
N‏ الآمريكية قد صمت بجودة طيران فقيرة. وكان قد رصد لضباط البرنامج 
المال ما يكفي لإنتاج عدد محدد من الطائرات بحسب الخطة. فالعمل العسكري 
يستند إلى التوفيق بين الكلفة وتحقيق البرامج المطلوبة. وهذه كانت مجالا للتفائل 
بداية » وذلك لاحتمال بيع البرامج وفق هذه المفاهيم المتصارعة» والطائرات. 
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إن الجمع بين ضغوط العمل العسكري وتكاليف متفائلة وجدول أهداف يقود 
عادة إلى برنامج «تزامني» مخيف (للمهندسين). تباشر أدوات الإنتاج وبعض وسائله 
العمل بشكل يتزامن وتصميم الطائرة والاختبارات» مفضلين ذلك على أن يباشر 
بالعمل بعد استكمال جميع المستلزمات. وعندما يحصل لاحقاً عيوب في جودة 
الطيران وفق البرنامج المتزامن» يتم إجراء تعديلات في أجزاء تخص آدوات ووسائل 
هنالك ثلاثة برامجح جديدة مرموقة متزامنة هي : الطائرة فيكينغ 5-3 المضادة 
للغواصات تصنيع شركة لوكهيد» والطائرة الخفية القاذفة 8-2» وطائرة سلاح 
البحرية للولايات المتحدة 1-454 المستخدمة في التدريب على صواريخ هوك 
الجوية الانكليزية» قد بدأت تصنیعها شرکتا ماکدونيل دوغلاس/ بوينغ. وتشارك 
الطائرة لوكهيد 5-3 الطائرة ماكدونيل دوغلاس/ بوينغ 1-454 بمتطلبات جودة 
الطيران للطائرات المنطلقة من الحاملات» التي سيتم مناقشتها في الفصل الثاني 
3 12 الطائرات متغيرة الاستقرار تلعب دورهlk Variable Stability‏ 
Airplanes play a Part‏ 


الطائرة متخيرة الاستقرار عبارة عن طائرة بحث نستطيع من خلالها 
الحصول على مميزات الاستقرار والتحكم الصنعية لطائرة أخرى. حوالى عام 
6 کان ولدیمار بروهاوس (ء4uط8reu‏ .0 2۲٣eلW21)‏ قد جَيّر هذا الاختراع 
لولیام كوفمان (4«؟گسةK‏ .1 «هناا۷)» في مركز بحوث آميس التابع للناساء 
(1990 ,ausطuءإB).‏ تلك الرواية المشوقة التي قالها بروهاوس لكوفمان عندما 
نظر من خارج النافذة» في حقل طيران أميس» ليشاهد ثلاث مقاتلات قاذفة 
طراز رایان ۴۴۸-1 تقف واحدة بجانب الآخرى. وکان لکل طائرة ۴۸-1 منها 
زاوية جناح ثنائية مختلفة عن الأخرى. وقد تم تعديل هذه الطائرات إلى درجة 
بحيث لا تجد في اختبار الطيران أدنى قيمة لزاوية الجناح الثنائية يقبل بها الطيار 
أثناء الطيران. قال كوفمان» وفقا لستیف بیلسلی (ر‌ایا8 6۷e)؟)‏ وآخرين» «كان 
EN EN‏ ۰ 

كان مركز بحوث أميس قد عدل الطائرة غرومان هيلكات «حصصuإ6)‏ 


Hee‏ ۴6۴-3 لتکون اول طائرۃ تتمتع باستقرار متغير من خلال وجود آلية 
A AEE r a E E‏ 
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استخدم موتور مخدم كهربائي )servo mot01(‏ أخذ من سواقة برج المدفع 
للطائرة 8-29» ليعمل على شد ودفع قضيب دفة دحرجة (١٥ءانھ)‏ الطائرۃ ۴6۴ 
توافقا مع دخل عصا الطيار. مع هذا التدبير المتلازم» تكون عصا القيادة عاملة 
بالتنسيق مع موتور المخدم استجابة لزاوية الانزلاق المقاسة. ويكون هذا مناسبا 
للطيار الآلى (0اpiەaut)»‏ حیث کان غالباً مول بل ومرغوتا به أن تعکس 
قيادات الطيار دخلا من طيار آلي. مع ذلك» فإن هذا لم يخدم وظيفة الطائرة 
متغيره الاستقرار» حيث كان من المفترض أن تتصرف آلية الاستقرار المتغير 
بشکل هادئ لا يلفت انتباه الطيار. 

فى حالة الطائرة الطليعية ۴6۴-3 متغيرة الاستقرار» تكون حركات عصا 
الار م تقريباً باستخدام نظام بارع يعمل على حذف عزم المفصل 
الإيروديناميكي الناتج من انحراف دفات الدحرجة. وهذا يمكن تحقيقه بقيادة 
جنیح لدفة الدحرجة من خلال محرك مخدم خاص به» الذي يقاد بجزء من 
الإشارة التي كانت قد استخدمت لقيادة شد ودفع قضيب دفة الدحرجة. 

كانت الطائرة ۴6۴-3 متغيرة الاستقرار في الثلاثين سنة اللاحقة قد ات 
بعشرين طائرة أخرى من نفس الطراز. وكان معظمها قد تم بناؤه في کل من ؛ 
N۸ ٨4/4‏ مخابر کورنيل للطيران» وفيما بعد من غالسبان؛ مركز الفضاء 
الألماني» 051R؛‏ ومؤسسة الطيران الملكية» فيما بعد 08۸4» وجامعة 
برنيسيتون» ومجلس البحوث الوطني الكندي» وبوينغ» ومكاتب البحث في 
فرنسا واليابان التي شاركت أيضا ببنائها. 

كانت التسويات غير المنضجة للطائرات الأولى قد مهدت الطريق لوسائل أكثر 
حرفية لأنواع متباينة من استقرار الطائرة والتحكم بهاء كما شوهدت من قبل طياري 
الاختبارات. وكذلك كانت النماذج الأخيرة» مثل محاكي الطيران الكامل في طائرة 
غالسبان» أو 11۴8. وطائرة بحث الاستجابة المتغيرة لجامعة برينسيتون» أو 
ه۷۸4 التي تملك إمكانية توليد قوة جانبية خاصة لسطوح التحكم. 


Variable-Stability Airplanes الطائرات متغيرة الاستقرار للتدريب‎ 13 3 
as Trainers 

لقد كانت أهداف معظم برامج الاستقرار المتغير إمَّا لتطبيق طريقة جيلروث 
للحصول على متطلبات جودة طيران من خلال تعريض الطيارين لمستويات 
مختلفة من الاستقرار والتحكم» أو لعرض مميزات الطيران لطائرات المستقبل 
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بهدف التطوير. على أية حال» وبمحض مصادفة» تم التصدي للاستعمالات 
المختلفة للطائرات متغيرة الاستقرار» حيث تبين تقارير بروهاوس (كuهطںء!8)‏ 
أن جيفورد بول (1اا8 ۵إه#ذ6)» مهندس المشروع وطيار الآمان لاطائرة غالسبان 
6 متغيرة الاستقرار» كان يدردش مع أعضاء في المدرسة البحرية لطياري 
الاختبارات التابعة لمركز باتوكسنت ريفر للاختبار الجوي في سلاح البحرية. 
وكانت الطائرة 8-26 الموجودة في باتوكسنت تقوم بتشغيل برنامج اختبارات 
سلاح البحرية على جودة الطيران الدنيا للحركة الطولية الممكن التعامل معهاء 
والطيران فيها» في ظروف الطوارئ. وقد كان العاملون في مدرسة الطيارين 
آنذاك مصدومین بما رأوه ومثل لهم. 


الطائرة متغيرة الاستقرار هى الوسيلة الوحيدة المناسبة لتكون صفاً تدريسياً 

طائراً أو مخبراً في المدرسة لشرح العدد الضخم من مؤثرات جودة الطيران التي لا 

يمكن حصرها بسرعة وبسهولة. 
بحيث وَسّع البرنامج ليحتوي على مدرسة القوة الجوية لفحص الطيارين في 
قاعدة أدواروز» وليضيف طائرة ثانية من طراز 8-26» ثم استبدال الطائرة 
القديمة 8-26٥‏ نهائياً بالطائرتين ليرجت ا#زءه٥1‏ طراز 248. وفي نهاية عام 
9 كان ما يقارب 4000 من الخدميين» والصناعيين» والمهندسين والطيارين 
العائدین ل ۴۸۸ زودوا بالتعليمات أو الإيضاحات اللازمة لاستخدام طائرات 
لير جت والطائرة 8-26٣‏ متغيرة الاستقرار. 

في تطبيتق حديث جداً لطائرة تم تعديلها لكي تطير كطائرة تدريب» فقد 
استخدمت الناسا الطائرة غرومان غولفستريم (Grumman Gulf Stream G-2)‏ 
طراز 6-2 بتکوین ذي كبح کبیر (١ur410عا؟گ drag con‏ hعiط)‏ للقیام بتدریب 
الطارين على الل والح الاد لرك الف اة رف تنود الوط 
السريع» الذي يبدا من ارتفاع حوالى 30000 قدم. 


The Future of variable- رlرقتسأالا مستقبل الطائرات متغيرة‎ 14 -3 
Stability Airplanes 

کان للمهندسين ف وكالة الناساء وکالسبان» NRC, «DERA,‏ کندا» 
وجامعة برينسيتون» ومخابر أخرى في أوروبا وآسيا الكثير ليفعلوه في تطوير 
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الطائرات متغيرة الاستقرار. وكان باستطاعتهم إحراز إنجازات معتبرة باستخدام هذه 
المركبات. لقد سلطت الطائرات متغيرة الاستقرار الضوء على كثير من المسائل 
الحرجة» مثل دحرجة الطائرة بنسب زاوية دحرجة إلى زاوية اتجاه لتحقيق تخميد 
مناسب للحركة الاهتزازية السريعة الجانبية للمناورة (لاها ط٤اا0)»‏ وبمستويات 
مسموحة لتباعد الحركة الحلزونية» كذلك تأثير جودة طيران الحركة الطولية فى 
أجهزة نظام الهبوط الآلى 118 وفي تقاربات الطائرة للحط. أيضاً كانت الطائرات 
متغيرة الاستقرار قد وفرت نظرة تحضيرية لجودة طيران الطائرات الجديدة الأساسية 
مثل كونفيرھوستلار 8-58 › »)€onvour 8-58 Hust1er)‏ وروكکویل 15-× 
)Rockwel1 X-15(‏ و70-B×.‏ 8-1» والمكول الفضائى المداري» ولوكهيد ۸-12 
و۴-1174 وغرومان «(Grumman X-29۸A) «X-29۸‏ وار هیاکل رفع مختلفة ؛ 


والطائرة كونكورد الأنغلوفرنسية» قبل أن تقوم هذه الطائرات الجديدة بالتحليق. 


کانت الطائرة ta1 1n-Flight Simulator) . 11۴8S‏ 1) المستندة إلى إعادة 
دة :طا الل كرتي 46-1158 تملك رطاف مج دا 9ى 123 
وکان مهندسو غالسبان قد زودوا الطائرة TIFS‏ بالقدرة على إضافة قوی عرو 
إيروديناميكية ب 6 درجات حرية. لقد تم نقل تجهيزات اختبارات الطيران من 
حجرة الطيار إلى الآمام داخل أنف الطائرة» بينما بقي التحكم بمجموعة الأمان 
من قمرة (ک) الطيار العادي. وتم الشروع بحوالی 30 مشروع بحث على هذه 
الطائرة. ومعظمها كان يشمل بحث جودة الطيران؛ عشرة برامج منها كانت على 
الطاترات:الفخاضة :ايا كان للطانة نة الاستقرار 1-35 وظطفة ية 
وحلقت لأكثر من 8000 ساعة طيران إلى حد الآن. كذلك» تحقق تطبيق جديد 
على الطائرات متغيرة الاستقرار أفاد به مركز الفضاء الآلماني »01R‏ وفيه قام 
محاکي الطیران آتاس ۸١۳۳۸۶‏ بتحقيق قوانين تحكم طيران يدوية لصالح طائرة 
النقل المستقبلية ايرباص ذات (110» مقاعد. 


على الرغم من هذا السجل الرائع» توجد أسباب للنظر في القيود 
المستقبلية لاستخدام الطائرات متغيرة الاستقرار في هندسة تطوير طائرة جديدة. 
العقبة الآساسية هي الصعوبة العملية في تحديث وصيانة كمبيوترات قواعد 
الات اا را 0 0 ا 
المعقد وأنظمة الإظهارء والأنظمة اللاخطية» وقواعد المعطيات الإيروديناميكية 
متعددة المتغيرات. كما ينبغي أن تكون صيانة قواعد المعطيات الحالية سهلة 
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ومتأصلة من أجل المحاكيات الأرضية المحلية المتحكم بهاء مقارنة بالطائرات 
متغيرة الاستقرار التي يتم تشغيلها من قبل وكالات أخرى في مواقع بعيدة. 


نظام الكهبيوترالرقمي 


“ل رحا مفائج القدرة المتناوبة 
المنفذ للثفق 


الشكل 3- 12 الطائرة متغيرة الاستقرار 11۴58 (غاكى طيران كامل). بتَتها غالسبان عن طائرة 
سلاح اجو كونفير 1138-° . تستطيع الطائرة توليد رفع مباشر وقوة جانبية (من : ,كم نا۴111 
.(Journal of Guidance, Control, and Dynamics, July-August 1989‏ 


قيود أخرى على الاستخدام المستقبلي للطائرات متغيرة الاستقرار في 
هندسة تطوير طائرات خاصة لها علاقة بقمرة القيادة ذات البيئة المحددة» التى 
O E O EE‏ 
(5رهامءنل)» وترتيب النوافذ» وكلها عناصر هامة في محاكاة مُقلد استقرار 
وتحكم صادق. ربما يكون من الصعوبة توفير طائرة متغخيرة الاستقرار ومتعددة 
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المهام في آن واحد» فالمواءمة الصحيحة للتسارعات التي يشعر بها الطيار تكون 
أيضاً مطلوبة. وعلى الرغم من أن الطائرات متغيرة الاستقرار تعمل على تزويد 
الطيار بكل من التسارع والأوامر المرئية» فكلاهما لا يمكن تمثيلهما بشكل 
صحيح» جنبا لجنب مع حركات الطائرة. وما لم تطر الطائرة متغيرة الاستقرار 
بنفس سرعة الطائرة المراد محاكاتها عندما تبدأً المحاكاة» وما لم يكن بُعد 
الطيار عن مركز ثقل الطائرة على نفس المسافة في كلتا الحالتين. 


من النادر أن تكون كل هذه الشروط مرضية» ما عدا بعض عمليات 
محاكاة التقرب للهبوط. على سبيل المثال» استخدمت جامعة برينستون طائرة 
الببحث ۷۸4۸ للطيران بسرعة 105 عقدة لمحاكاة طيران مكوك الفضاء المداري 
بسرعة 1.5 ماخ. يمكن الاحتفاظ بمؤثرات تسارع الطيار في إطار عدم تطابق 
سرعة هذا النوع من التحول في خرج الطائرة متغيرة الاستقرار» التي يمكن 
بلوغها باستخدام سرعة زاوية انعراج (wهر)‏ عالية جدا (1979 ,اءع«ما5) . بالمثل 
فإن عدم تطابق موضع الطيار يتم تصحيحه بشكل مريح من خلال التحول بزاوية 
الانزلاق. وإذا تم تطبيق هذه التحولات بشكل صحيح فإن مؤثرات تسارع 
الطيار» والمنبهات البصرية ستكون متاحة بشكل غير صحيح. يوجد مخطط 
بديل لتوفير منبهات صحيحة لتسارع الطيار تعتمد على قدرات المركبات 
المتطورة في توليد القوة الناظمية والجانبية المباشرة مثل الطائرة 11۴8 . 


في العموم» فإن مقصورة القيادة في الطائرات الحديثة يمكن تمثيلها بسهولة 
آل د عا ف ا ات ا ر دلت كن ترفو الات الور فا 
صحيح. ا اک تخلف مقلق في أنظمة amlllڙblط (projection systems)‏ . 
والخسارة الكبرى في واقعية ألمحاكيات الأرضية» مقارنة بالطائرات متغيرة 
الاستقرار» تأتى من التنازلات أو من الخسائر فى مؤثرات الطيران الفيزيائية على 
ارا کا ا را وا ا و 
على جسم الطيار من خلال التحكم بمحركات مخدمة تبعاً لقيمة الضغط. في 
وقت مبكر كان بيلسلي (ءاوا86) قد وفر في عام 1963 ورقة موجزة في هذا 
المجال. وفى وقت لاحق» استعرض أشكيناز (1985) وبارنس (1963) فائدة دفة 
استجابة اق ات الأرضية في عمل جودة الطيران. 

هناك مشكلة كبيرة قابلة للنقاش متعلقة باستخدام الطائرات متغيرة المهام. يشير 
فيليبس إلى أنه لدى روبرت جيلروث دراسات أصلية متداولة عن الجودة» مخالفة 
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لما يتوقعه الكثير من الناس» والطيارون كانوا راضين عن القيم الأقل بكثير من الحد 
الأقصى لسرعة الدحرجة فى الطائرات الكبيرة عنها فى الطائرات الصغيرة. وتنعكس 
هله النتيجة على معيار القبول 2۷/طم› الذي يسمح بنصف القيمة العظمى لسرعة 
الدحرجة عندما يتضاعف طول وتر الجناح عند نفس سرعة الطائرة. 


مرة ثانية» يختار طيارو الطائرات الصغيرة قوى تحكم أقل من طياري 
الطائرات الكبيرة. ويخلص فيليبس إلى أن الطيارين يتكيفون مع الطائرات 
بمختلف الأحجام» وأن النتائج الخاطئة يمكن الحصول عليها إذا كانت مميزات 
التكيف للطيار البشري لا تمثل ذلك. وتحصل هذه الحالة عندما تمثل الطائرة 
الكبيرة بطائرة متغيرة الاستقرار وصغيرة جداً» والعكس بالعكس. 

وهنالك حجة مضادة هي أن الخصائص الديناميكية لطائرتين أساسيتين 
تؤثران في الشعور بالطائرة وتتفاوتان بشكل منظم مع حجم الطائرة» وتعطي 
الطيار تنبيهاً عن حجم هذه الطائرة» حتى ولو كان كل ما يرى الطيار من 
الطائرة هو قمرة القيادة والمنظر الأمامي خارج الطائرة. مثلاً يُظهر التردد الطبيعي 
لحركة الانقضاض للفترة القصيرة توجهاً نظامياً للأسفل يزيد بزيادة وزن الطائرة 
وحجمها. كذلك فإن الثابت الزمني للدحرجة هو الزمن اللازم لتصل الطائرة إلى 
سرعة دحرجة نهائية بعد أمر دخل دفة الدحرجة (١٠٠ءانه)‏ الذي بُظهر توجها 
نظاميا للأعلى» ويزيد بزيادة حجم الطائرة. 


وبالتالي» فالطائرة المتغيرة الاستقرار الصغيرة التي يتطابق ديناميكها مع 
تلك للطائرة الكبيرة قد لا يُشعر الطيار أي واحدة منها هي الكبيرة. لذلك أشار 
بروهاوس (ءu‏ 12ء8 .0 )W.‏ (1991) مؤكداً هذه الحالة : 


يجب على الطيار أن يكون جديراً بإقناع نفسه بأنه يطير في مهمة محددة 
فى طائرة محاكاة. . . كانت إحدى طائرات متغيرة الاستقرار 8-26 قد 
استخدمت لمحاكاة مميزات الدحرجة للطائرة الضخمة ٤-54‏ قبل أن 
يتم بناؤها. وكانت نتائج الاختبارات قد بيّنت متطلبات دحرجة أقل 
شدة للطائرة ٣-5۸‏ من التى کان قد بُدیء بتحدیدها للطائرة. وکان 
قد تم التحقق من هذه النتائج عند تحليق الطائرة. 
إن المزايا النسبية للطائرات متغيرة الاستقرار مقارنةً بالمحاكيات الأرضية 
في تمثيل جودة طيران الطائرة» لا تزال قيد المناقشة؛ ولكلٌ منها قضاياه. مع 
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ذلك» فالحقيقة أن المحاكيات الأرضية المتطورة هى الآن متكاملة بشكل مطلق 
لتطوير آنواع جديدة من الطائرات» مثل الطائرة ا «(Northrop B-2) «B-2‏ 
والطائرة بوينغ 777 (801«8777). نموذجيأًء تكون المحاكيات الأرضية في 
متناول مجموعة المهندسين» وفي وضع ثابت ومستقر طوال مرحلة تطوير 
تصميم الطائرة. وفي نفس الوقت» تبقى الطائرات متغيرة الاستقرار أدواتِ هامة 
في تشريع التصميم» ومن أجل تطوير متطلبات جودة طيران. 


السؤال هو: متى يكون محاكاة الطائرة متغيرة الاستقرار ضرورياً حقاًء 
موضوع تم تناوله من قبل غاورون ورینولد (sئلاهەدرR )Gawron and‏ عام 
5. ولقد وفر هذان الباحثان طاولة من عشرة شروط طيران» يبدو أنها مطلوبة 
لمحاكي الطيران» مع أدلة على كل شرط. مثال على ذلك هو تنفيذ مهمة بتضخيم 
عال. والدليل على ذلك هو مرحلة التقرب للهبوط» والحط للمكوك الفضائي» 
ولشواهد أخرى مثل مرحلة هبوط الطائرات ۷۴-16 و۷۴-17 . ۰ 

كانت القوة الجوية قد شَعّلت طائرة متغيرة الاستقرار طراز ۷18۲۸/۴-165 
(الشكل 13-3)» كما أن الآوروبيين يُشغلون برامجهم المثيرة الخاصة بهم. وعلى 
أية حال» فإنهم لم يأخذوا الطائرة جاكوار المقادة بالسلك (١ءإس‏ رط وا؟)» أو 
المقاتلة الأوروبية 1٥٣عاگهاuع)‏ بعين الاعتبار فى محاكى الطيران من خلال 
برنامج الطائرة التجريبية (84۴). وكان شافر (إء۴ه۲؟) عام 1993 قد زود 
مركز درايدن لبحوث الطيران في وكالة الناسا بتأريخ تشغيلات الطائرة متغيرة 
الاستقرار وبدراسة مكتبية شاملة. 


3 - 15 حالة الإقلاع والهبوط القصير أو العمودي 11e ۷/5101 ٣a‏ 

تبدي متطلبات جودة طيران الطائرات ذات الإقلاع والهبوط القصير 
أو العمودي (۷/5101) مشاكل خاصة بسبب تغطية هذه التقنية لإمكانيات واسعة 
وعريضة. ولقد شاهدنا حتى الآن تقنيات رائدة منها: الرفاس المائل (إهاه۲ ٤]ن))‏ 
ورفاس الرفع «(lift fan)‏ والدفع التوجیھی (اus‏ اطا )vectored‏ وقلابات النفخ 
(blown flaps)‏ ونماذج من الجناح المعزز برفاس قابل لتغيير وضعيته 
(convertible rotor)‏ . 

وعلى الرغم من أن القوات المسلحة في عام 1970 قد أخذت على عاتقها 
التحدي» وأصدرت مواصفة جودة طيران الطائرات .۷/8S101‏ بالمقَيَس -ا11١‏ 
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۴-0» فهناك خطر في أن تكون المتطلبات قد حُددت للتصاميم الفردية» 
وعلى الأخص تلك الممكن اختبارها فى ذلك الوقت. 


الشكل 3- 13 خبر رايت للقوى الحوية 1A‏ او الطائرة ذات الدفع الموجه متعدد المحاور› 
وهى طائرة متغيرة الاستقرار أساسها طائرة جینیرال داینامیکس ۴-16٥‏ . تصل زاوية شعاع 
الدفع إلى 17 درجة في التسلق/ الانحدار والانعراج› وفي امقام الأول في زاویا الهجوم العالية. 
.(Aerospace America, December 1993 : ja)‏ 


لقد مز المِقَيّس 111-۴-83300 ثلاثة أمداء للسرعة» بدءاً من التحويم 
بسرعة 35 عقدة» ومن السرعة 35 عقدة إلى السرعة التقليدية ١٥ء۷‏ حيث تطبق 
متطلبات جودة الطيران التقليدية› ومن ثم السرعات فوق ١٥٠ء۷‏ . لقد وضعت 
المتطلبات إما من أجل الاضطرابات الصغيرة حول نقطة عمل ثابتة أو من أجل 
الطيران المتسارع أو الانتقالي. تأخذ المتطلبات الديناميكية الطولية للاضطرابات 
الصغيرة في الطائرات ۷/5۲01 الشکل المألوف للمقَيَس 111-۴-8785 من 
الحدود المقبولة أو غير المُرضية في مصطلح الجزء الحقيقي والجزء التخيلي 
من جذور معادلات نموذج النظام. بذلك تشبه متطلبات الحركة الجانبية تلك 
للطائرات التقليدية» وتظهر المتطلبات على شكل منحني يبين تغير زاوية 
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الدحرجة (roll angel)‏ مج الزمن» وكذلك زاوية الانعراج («هر) المسموحة 
المعاكسة. 

التعقيد هو عند تطبيق متطلبات الدور (4هنإمم) والتخامد (عد«امصمك) 
المألوفة لجذور حركات الطائرات ۷/101 بسبب تقارب الأنماط العادية 
للحركة عند السرعات المنخفضة جدأً. فمن أجل قوة محرك الرفع للطائرات 
1 تلتقى أنمطة الحركات الاهتزازية الطولية السريعة والبطيئة (الفيغوئيد) عند 
معامل تو المتكافء weight coefficient) Cwc‏ ibriumاequi)»‏ عندما تعادل 
قيمته القيمة 3.5 لمعامل الرفع (الشكل 14-3). ويظهر نفس التصرف في الحالة 
الجانبية» حيث يقارب الثابت الزمني لنمط الحركة الحلزونية (غير المستقرة) 
الزمن الأقصر لنمط الدحرجة E‏ كبيرة لمعامل الوزن المتكافئ. 


الحركة الاهتزازية البطينة 


سے الدور-القصیر 
الحركة الاهتزازية السريعة 


الشكل 14-3 عامل التعقيد فى توصيف جودة طيران 5101. تتقارب أنمطه الحركة 
الاهتزازية الطولية والقصيرة عند السرعات المنخفضة» حيث يتم دعم جزء من وزن الطائرة 
بواسطة دفع dlحر‏ ك )1972 (Etkin, Dynamics of Atmospheric Flight,‏ . 

إن مشكلة إنشاء متطلبات جودة الطيران للطائرات ۷/5۲01٣‏ التى لا ترتہط 
مع الآشكال المعينة تم تشريعها مرة أآخرى في المِقَيَس 111-۴-83300» بحيث 
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إن الجزء الأكبر منها يتم بمساعدة المحاكيات الأرضية» والطائرات متغيرة الاستقرار. 
ففي عام 3. کان صامؤيل غريك (€41£ .[ )54ue1‏ وروبیر هيفلي (Robert K.‏ 
(رما؟؟8 قد استخدما التحليل والمحاكي الأرضي في اکتشاف دور ميل شعاع 
الدفع (thrust vector)‏ خلال تقاربات الهبوط للطائرات (Craig and «STOL‏ 
Heffley, 1973)‏ . 


CE E 
عن تعميمات جودة‎ (M. B. Tischler) من ا هوه ودافید میتشیل » وتیشلار‎ 
$101 الطيران في حالات الانتقال الحرجة إلى ۷۲01 والتحكم بمسار‎ 
للهبوط. لقد بدا أن التحكم بدقة بزاوية التسلق/ الانحدار (طءاآط) في عرض‎ 
مجال كبير يكون حرجا فى حالات الانتقال بسبب حساسية السرعة العمودية إلى‎ 
زار لرن مع فلب وجد ا رة فا من الات ال ا‎ 
(flare control) gaطJl بمناورة مرحلة الهبوط الأخيرة» أو ها نمی تحكم‎ 
لطائرات 5101. وتم إغلاق هذه السلسلة مع بذل جهد كبير لتوسيع المقَيَس‎ 
المصمم‎ (Anon, 1987) (Standard and Handbook) JaندJlg‎ MIL الرئيسي‎ 
.)H101, 1987( .؟S101 لهبوط الطائرات‎ 


الحيّز الذي يبدو أنه يتطلب انتباهاً كبيراً هو الرفع الضائع في حالة الدوامة 
الحلقية (1996 ,ھ1رە€ ;1937 ,1auerا6)؛‏ خلال تزایدها مع معدل النزول. تعمل 
الدوامات الحلقية (sعاا )۷٥۲×‏ على توليد تدفق سفلى دورانى إلى الرفاس باتجاه 
الأعلى» عرفا عن نوله إلى الأسفل والمساعكة فى ريد الرف وهن تعر مكلا 
أداء في الحوامات (helicopters)‏ التي لها رفاس وحيد. مع ذلك» في حالة 
الرفاسين المائلين لطائرة أوسبري ۷-22 كان يُعتقد أن الدوامة الحلقية على 
أحد هذين الرفاسين الجانبيين يولد حركة دحرجة لا يمكن السيطرة عليها 
(Unrecoverable)‏ . 

كانت الخبرة المعتبرة التي ربحتها ال 5٤۸۸‏ وأنظمة 8۴٤‏ في مشاریع 
الطائرات ۷/85۲01 قد قادت إلى الطائرات هارییر VAACg‏ (تحكم الطيران 
المتقدم للطائرة ذات الدفع التوجيهي). وكان كل من شانغ (kصه!8)‏ (1996) 
وفیلدینغ (ع«ك[۴!۲) (2000) قد قدما ملخصاً عن الطائرة هاريير. لقد أدى إيجاد 
المبداً الرئيسى فى إزالة النمط التغييري المتعمد (ع”نعدةطء (conscious ode‏ إلى 
التخفيف ا العمل المناط بالطيار» بحيث أصبحت الطائرات ا10؟/۷ 
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عبارة عن «طائرات تقليدية تستطيع التحويم). كذلك نتيجة بحث ثانية أفضت 
إلى الحاجة إلى استخدام تحليل الحلقة المغلقة (كزوراهمه 0p٥!1-لءءه!اء)‏ لتوصيف 
ممیزات نظام الدفع (صsioاpuدrمp)‏ بتعابير مثل عرض الnجJi (bandwidth)‏ 
وخطية |الwتجılة (response linearity)‏ . 


كانت تقنية الطيار ضمن الحلقة (الفصل الحادي والعشرون) قد وفرت 
مساهمات معتبرة لفهم متطلبات جودة الطيران للطائرات ا5101 والطائرات 
1 وهذه المقاربة هي فَيّمة بشكل خاص بسبب عدم كونها مرتبطة 
بتفصيلات تصميم المركبات الخاصة. 


Two Famous Airplaines طائرتان مشهورتان‎ 16 - 3 

قامت N4٥04‏ في مخبر لانغلي بقياس جودة الطيران للمقاتلة سبيتفاير 
ple (Supermarine Spitfire VA)‏ 2 ولطائرة النقل دوغلاس 0٥-3‏ في عام 
3. وكانت هذه الطائرات قد تم تصنيعها بأعداد كبيرة» وخدمت بشكل 
كبير في الحرب العالمية الثانية» وبثت روحا من المحبة والتعلق فيها بين 
E‏ إلا أنه ولا واحدة من كل هذه الطائرات المشهورة كان لها المستوى 
المحدد من الاستقرار الأساسي» والاستقرار الطولي السكوني» كالتي تم 
قياسها من خلال الزوايا المطلوبة لدفة الرفع (١ه٤ة۷ء!1ه)‏ من أجل طيران ثابت 
بسرعات مختلفة. ويُدعى هذا النوع من الاستقرار ب «استقرار العصا الثابتة» 
(stick-fixed stability)‏ . 

لقد أظهرت الطائرة سبيتفاير حيادية فى «استقرار العصا الثابتة» عند تطبيقها 
قال م مو الان كانت اة دود م ف ا 
الانحدار الشراعي بدون محرك أو عند السرعة التطوافية ga (cruise power)‏ 
استطاعة دنيا للمحرك. 

عند وجود معدل استطاعة محرك طبيعى» أو استطاعة المحرك فى حالة 
E U ERE E‏ 
دفة الرفع إلى الأسفل كلما انخفضت سرعة الطائرة» جنباً إلى جنب مع قوى 
عجلة القياة (الشكل 15-3). إن لكل من الطائرتين انحرافاتِ أخرى أقل وضوحا 
من مواصفات الاستقرار والتحكم المذكورة في ال N4٥04‏ والجيش. فماذا 
ينبغي أن يتم فعله من أجل كل هذا؟ 
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> 4 


زاوية انزلا 


پار ې 


60 00 /00 /20 /40 [60 /50 E00 


سر حة التطائرة المعايرة , ء۷ , ميل يالساعة 


الشكل 15-3 تبين الطائرة دوغلاس ۳-3( عدم الاستقرار الطولي السكوني عند معدل طبيعي 
لاستطاعة المحرك› التشكل الصرف› وموضع مركز الثقل على بعد 25.5./ من هامش المركز 
الإيروديناميكى إلى الخلف (من : 1953 ,3088 .(Assadourian and Harper, NACA TN‏ 


ينبغخي في حالتي سبيتفاير و3-0C‏ أن لا تَقدمٌ ذريعة لرفض متطلبات 
مواصفات الطيران. فمن المعقول أن نفترض أنه لو كانت كلتا الطائرتين مستقرتين 
e‏ اناد من هان الطا ن الخاز ن تكن 

حتى أفضل من أىّ وقت مضى. في الحقيقة» تم تطوير الطائرة سبيتفاير مارك 22 
)spitfire mark 22)‏ في نهاية الحرب العالمية› بزيادة مساحة ذنبها بمقدار 27 في 
المئة» وطارت بشكل رائع وفقاً للمعايير المعتمدة. خلاصة القول: إن أحداً 
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لا يستطيع أن يعطي قراراً مجدياً مؤسساً على تجارب محكمة احصائياً حول 
خصائص الطيران الجيدة من خلال تقليل الخسائر فى حوادث الطيران أو حصد 
الا عات اتات ا ودا ي ده جه ع الج 
السليم. وهذا يعني» من المعقول جداً أن حسن التعامل مع الجودة في شروط 
التقارب للهبوط ستقلل من التدريبات» ومن الحوادث العملياتية» وأن الدقة 
والخفة» والتحكم الفعال ستحسن من فعالية القتال الجوي» وأن المعقولية هي 
أساسا ما ينشط الدافع للحصول على خواص جودة طيران معقولة» على الرغم 
من التناقضات الواضحة» كما هو حال الطائرتين سبيتفاير و3-٣٤5‏ . 


Changing Military تغییر المهام العسكرية ومتطلبات جو دة الطيران‎ 17-3 
Missions and Flying Qualities Requitments 


يمكن تخمين متطلبات جودة الطيران في الطيرlن‏ |Ûعlم (General Aviation)‏ 
ولطائرات النقل المدنية (١0۲صء«هء)‏ 1زاء) باعتبار أن هذه الطائرات دائما تستخدم 
على النحو المتوخى من قبل مصمميها. لكن الأمر ليس كذلك بالنسبة إلى الطائرات 
العسكرية. فالسجل ملىء بالحالات التى فيها استخدامات غير متوقعة أو مهمات 
عَيّرت من متطلبات ج الاستقرار والتحكم. نذكر أربعة أمثلة وفق التالي : 

الطائرة سكاي هوك ۸45-1. (۸45-1 kسaطرSk)‏ . الطائرة ۸45-1 وفيما 
بعد ۸-4 كانت قد صمّمت لحمل قنبلة ذرية كبيرة واحدة» التى كان مقرراً حملها 
في الوسط. هي كانت بالحقيقة طائرة صغيرة» وضع E E E‏ 
الهبوط لإفساح المجال للقنبلة الذرية. وكانت الطائرة قد صُمَّمت بالأساس لتكون 
طائرة نقل» ولكنها استخدمت عوضا عن ذلك كطائرة إسناد قريب في سلاح 
البحرية للولايات المتحدة» ولحمل قنابل تقليدية والعمل من مدرج هبوط أحادي 
بسیط (م۲1اء نه)» غالبا بوجود ريح عرضية جانبية (أصwi‏ ssەءي)‏ . 


لكن بسبب ارتفاع عجلات الهبوط فسوف ينتج من الريح الجانبية عزم 
دحرجة كبير حول نقطة تماس العجلة أسفل الجناح الرئيسي مع الأرض. 
بعبارات أبسط» تحاول الريح الجانبية دحرجة الطائرة عندما تهم بالهبوط أو 
الإقلاع. ولقد ذكر الطيارون أنه عند وجود هذه الريح الجانبية كان متعذراً الإبقاء 
على أحد طرفي الجناح إلى الأسفل بسبب رفع الريح له» حتى مع تدوير كامل 
لدفة الدحرجة («هءءانه). هذا وتعمل الكوابح (5اiەمء)‏ الموجودة على سطح 
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الجناح والمضافة للطائرة إلى زيادة تحكم دفات الدحرجة على الأرض. 


الطائرة ستراتوجيت 8-47» (8-47 ا#زهاهإ)؟). بدأت هذه الطائرة حياتها 
كقاذفة من الوضع الأفقي في الارتفاعات العالية. وتتمتع الطائرة بأجنحة مرنة 
مناسبة لمهمتها كقاذفة. لكن ليس من أجل الاقتحام من ارتفاع منخفض وتنفيذ 
مهمات القصف الخاطف. يتطلب القصف الخاطف (loft bombing missions)‏ 
التتر الارتفاعي (pullup)‏ مع دحرجة )٥1(‏ بسرعات عالية ومن ارتفاع منخفض. 
ويلعب عكس اتجاه (ع«اوإم۷ه۲) حركة الدفة في دفات الدحرجة دور جُنيحات 
الضبط (ءطه))» وينتج منها تطبيق عزوم فتل تعمل على جدل الجناح في الاتجاه 
الذي ينجم عنه عزوم دحرجة تؤدي إلى التخلب على عزوم الدحرجة لدفات 
الدحرجة ذاتها. لقد حددت هذه الظاهرة السرعة المسموحة لطائرة 8-47 للطيران 
في الارتفاعات المنخفضة. 

الطائرۃ فانتوم ۰۴-4 (۳ ۴٣۹٣٤٥‏ ۴-4). تم تطویر ۴-4 بالآصل لصالح سلاح 
البحرية في الولايات المتحدة كطائرة هجومية بعيدة المدى» ثم كطائرة معترضة 
لحمل الصواريخ. وكان قد ا طیار آخر للطاقم آنحصر دوره كمشغل 
للرادار. لم يكن الاستقرار والتحكم الجيد عند زاوية هجوم عالية مطلوباً لهذه 
المهمات» لكن وبعد أن ضغطت القوى الجوية للولايات المتحدة لوضع الطائرة 
۴4 في الخدمة في فيتنام كمقاتلة تفوق جوي» تم بشكل متأخر» إضافة سطوح 
إيروديناميكية (قدات) للحافة الأمامية للجناح (sاهاء‏ ءعلء ع«iلaءا)‏ وذلك 
للحصول على استقرار وتحكم أفضل عند زاوية هجوم عالية. 

الطائرة هير كوليس .)N٣C-13013 Hercules) ›N٣°-1308‏ وهذەه هى نسخة 
عن النموذج الأولى لطائرة »٤-130 S۲01‏ وقد رُوّدت بنظام ت بطبقة 
محlددة )boundary layer control)‏ . بعد ù‏ تم استبدال خزانات الوقود الخارجية 
على الجناح بمحركات أليسون النفاثة توربو ۷156-4-6 لتوفير جريان هواء مستمر 
لنظام التحكم بالطبقة المحاددة. لقد سبب نظام التحكم بالطبقة المحاددة في الطائرة 
0- عند السرعات الهوائية العملياتية المنخفضة تغييرا في ديناميكية الحركة 
الجانبية أو التدهور فى الدحرجة الاهتزازية السريعة المعروفة (Dutch ro1)‏ 
ال ا مركت رج 

كانت «هندسة النظم» كتخصص شعاراً شعبياً في الخمسينيات. وكانت 
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الطائرات وقطعها التبديلية والدعم اللوجستي لها قد تم تطويره لتعمل معاً كنظام 
متكامل» ولتأدية مهام خاصة جدا. لکن لم یکن ادوارد هینيمان .8 )٤dw a۵‏ 
Heine 4(‏ مصمم طائرات البحرية المعروف متأثراً بذلك. وكان رده الآتي 
على هندسة النظم «إذا آنا بنيت طائرة جيدة» فإن سلاح البحرية سيجد 
استخداما لها». لذا فإن رد فعل هينيمان على هندسة النظم يبدو مبررا في 
الحالات الأربع المدونة أعلاه» التي فيها تغيرت متطلبات جودة الطيران 
للطائرات نحو الأفضل بعد أن تم تثبيت التصاميم بفترة طويلة. 


3 - 18 أساطير الاستقرار والتحكم التي تبقى إلى الأبد لءvا1-ع«10‏ 
Stability and Contral Myths‏ 


إن إنجازات غیتس 6٥5(‏ 8.8)» وجیلروث (۸٤۷إ!ا6‏ R۔۰)۸‏ وآخرین فی 
وضع استقرار الطائرة والتحكم بها على قاعدة علمية لم يقض على عدد من 
جيیبسون (01ءط¡G‏ .€ صطەJ )D+.‏ (1995) ما لا يقل عن 15 من هذه اللإإشاعات 
المتوارثة» التي نحاول مواجهتهاء مع ما نعتقد أنه قد يكون صحيحاً. ونبين فيما 
يلى ما جاء فى قائمة جيبسون عن 15 إشاعة متوارثة» والتصحيحات الواردة عليها: 


حركة مركز ضغط الجناح (ص) تؤثر في الاستقرار الطولي. تصحيح: يتم 
التحكم بحركة مركز ضغط الجناح ص٠‏ مع زاوية هجوم من خلال معامل عزم 
الرفع عند الرفع الصفري حول مركز ضغطه الإيروديناميكي (⁄ الوتر)» أو 
»). ويؤثر هذا العامل في موازنة الطائرات ذات الجسم الجاسى. لقد تم 
التخلص من مركز ضغط الجناح مء في حسابات الاستقرار والتحكم الحديث»› 
واستعيض عنه بمركز الضغط الإيروديناميكي وبالمعامل مسآ . 


مطلوب تحميل سطح الذنب السفلي من أجل الاستقرار. تصحيح: يتم 
توفير الاستقرار من خلال تغيير تحميل الذنب مع تغيير زاوية هجوم الطائرة. 
وون القيو مفلا عن التحميل الاتدات لفات جيسر ك أن هذه الأشاعة 
ê LSE FAA AEN SS RE Lb‏ 
الب الرطي لطر قاتشا فى وطن إن هدا المرضوع مق عى عك 
الاستقرار الناتج من تحميل سطح الذنب السفلي بوجود تيار جريان الرفاس» أثر 
يتم مناقشته في الفصل الرابع» المقطع السادس. 
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مناورة الطائرة المستقرة أقل من تلك غير المستقرة .تصحيح: المعروف أنه 
من الصعب التحكم بدقة بالطائرات غير المستقرة. بإعطاء قوى تحكم خفيفة» إذ 
يمكن للطائرات المستقرة التسلق أو الانحدار بسرعة نحو عامل حمولة دقيق» 
أو نحو نقطة هدف. يقول جيبسون» «. .. الطائرات [المستقرة] هوريكان 
»)Hurricane)‏ وتايفون («00طمرا)» وتيمبيست (1٤ءمط٥1)‏ كانت عالية المناورة 
ومتفوقة بشكل كبير كمنصة مدفع » قياساً بالطائرة اللعوب سبيتفاير). 

یمکن للقارئ الرجوع إلى مقالة جيبسون في عام 1995 للاطلاع على ما 
تبقى من هذه الإشاعات المتوارثة وتصحيحاتها. 
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الفصل الرابع 


تأثيرات القدرة على الاستقرار والتحكم 


Power Effects on Stability and Control 


لقد تزامنت حقبة الحرب العالمية الثانية 1939 - 1945 تماماًء مع ظهور 
تأثيرات قوة المحرك باعتبارها مشكلة الاستقرار والتحكم الرئيسية. وتوضح مقاتلة 
سلاح البحرية في تلك الحقبة غرومان («ةصسصدإ6) هذا الموقف. لقد افتتحت 
الحرب العالمية الثانية مع الطائرة ویلدکات ۰۴4۴ ۷1٥4۲(‏ ۴۹۴) كمقاتلة خط 
ول في سلاح البحرية وانتهت مع انطلاق الطائرة بر كات (FSF Bearcat) «F8F‏ . 
لقد كانت الأبعاد الخارجية لهاتين الطائرتين متمائلة تقريباًء ولكن كان معدل قوة 
محرك الطائرة ۴8۴ مساوياً إلى 2400 حصان» مقارنة ب 1350 حصاناً للطائرة ۴4۴ . 


فى رسالة غير منشورة» لاحظ هيويت فيليبس أن ظهور تأثيرات قوة 
الشرد اعبار ا اتراو واک ار ل کو کا اا ن 
النمو فى قوة المحرك: 
لقد لازمتنا هذه التأثيرات منذ الحرب العالمية الأولىء لكنها لم تكن جدية 
بسبب قوى التحكم الخفيفة اللازمة لتعويض هذه التأثيرات» التي كانت ناتجة من 
السرعات المنخفضة ومن صغر حجم هذه الطائرات. إن تأثيرات قوة المحرك على 
شكل قوة الدفع ومعاملات العزم ربما كانت من نفس المرتبة كما في حالة 
مقاتلات الحرب العالمية الثانية. ويمكن تخفيض هذه التأثيرات إلى حد ما بسبب 
قصر طول ذراع عزم نف هذه الطائرات» وبسبب معاملات الرفع المنخفضة 
العائدة لضعف الرفع التي تؤمنه القلابات. 


فاه ان الخو ف 5 الور وا واف لاست رار فى الطاترات 
العسكرية ذات الدفع المروحي كانت بالتأكيد قد قوطعت بوصول المحركات 
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النفاثة» مع مجموعة مختلفة من تأثيرات قوة المحرك في الاستقرار والتحكم» 
التى كانت عموماً ذات طبيعة بسيطة. 


يُستعرض هذا الفصل تاريخ تأثيرات قوة المحرك لكل من المحركات 
المروحية والمحركات النفاثة في الاستقرار والتحكم. أيضاً یمکن أن تکون أيام 
الطائرة العسكرية المدفوعة بمحركات مروحية عالية القوة قد وَلّت» بينما نظيراتها 
المدنية بقيت موجودة»› مع مجموعة جديدة من مشاكل الاستقرار والتحكم. 


Propeller Effect on تائید ات الرفاس فى الاستقرار والتحكم‎ 1-4 
Stability and Control 


مقالة رائعة لأحد أساتذة كال تيك )٥41١٠١1(‏ كانت تعتبر لسنوات» المصدر 
المعبّر عن تأثيرات قوة محرك الرفاس“ في الاستقرار الساكن الطولي والجانبي 
(1940 ,«k4نااM).‏ لقد استندت مقالة ميليكان أولا إلى نتائج مختبرات كال تيك في 
النفق الهوائي منخفض السرعة في مخابر غوغنهايم للطيران .)641٥17(‏ كان لدى 
الطاقم الفني للنفق والشركات الذين اختبروا نماذج الطائرة الجديدة بعد النظر 
لتطوير الكيان الجامد (١ءهس4ءهه)‏ والتقنيات اللازمة لإقلاع الاختبارات التي تقد 
شروط الطيران والمحرك فى حالة العمل. وبالتالى» كانت الحاجة الأساسية فى 
ا ف ابه هی فی ورا ی ا ا ی و 
أجسام النماذج المختبرة (الشكل 1-4). كانت المحركات الكهربائية هذه ذات 
قطر كبير وقدرة منخفضة» وقد صمّمت وركبت في بریطانیا من قبل ۴.1.×» 
وقبلها بكثير قامت نفس الجهة بتصميم نماذج النفق الهوائي (1922 ,۴اءR).‏ 

تتطلب تقنيات الاختبار ضبط دفع النموذج ليتم توقع شروط النموذج الكامل. 
وهذا پَضَمّن أن سرعات تيار الجريان (4۳ءاءما) خلف رفاس النموذج كانت عند 
نسب صحيحة لسرعات الجريان الحر. وتظهر تأثيرات الرفاس في الاستقرار 
والتحكم من مُعاملين آخرين غير تأثير مسح تيار الجريان فوق سطح الجناح» 
وسطوح الذنب» وجسم الطائرة. وهما وجود عزوم الدفع المباشر البسيطة في الرفع 
والاعراج» والقوى والعزوم التي تؤثر في الرفاس ذاته. وتبين الفقرات التالية تطور 
فهمنا لهذه التأثيرات. 


() الرفاس ءاام هعم أو المروحة: وسيلة عنفية لسحب الهواء أو دفعه توضع في مقدمة الطائرة أو خلفها. 
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الشكل 1-4 نموذج مضغوط لمحرك تحريض كهربائي تم تطويره في أواخر عام 1930 لتزويد 
نماذج النفق الهوائي بالقدرة. استطاعة هذه المحركات من 5 إلى 12 حصاناً عند 18000 دورة في 


. (Millikan, Journal of the Aeronautical Science, January 1940) . الدقيقة‎ 


2-4 عزوم الدفع المباشر فى التسلق/ |لiîحlر Direct-Thrust Moments in‏ 
Pitch‏ 


تم تعريف الاستقرار الساكن الطولي لطائرة مدفوعة بمحرك على أنه الميل 
نحو العودة إلى ضبط زاوية الهجوم والسرعة الجوية التي تتبع الاضطراب» عند 
فتحة عتلة وقود ثابتة (ل٥×؟‏ 1#٤٤ه1ا)‏ . وعلى أن يقع مركز ثقل الطائرة أسفل محور 
شعاع الدفع» أو خط الدفع » موفراً عزم تسلق/ انحدار مستقر يتزايد تحت هذه 
الشروط» بغض النظر إذا نتج الدفع من محركات مروحية أو من محركات نفاثة. 

عند فتحة عتلة وقود ثابتة» يحافظ الدفع أكثر أو أقل على قيمة ثابتة فيما 
لو هبطت السرعة عن القيمة المضبوطة» حاليا تزيد إلى حد ما في حالة 
المراوح. من ناحية أخرى» فإن القوى الإيروديناميكية للأجزاء الباقية من الهيكل 
تنقص عند السرعات المنخفضة. النتيجة النهائية هي عند الانقضاض أو عند 
عزم غوص مع أنف إلى الأسفل» سببها مرور خط الدفع فوق مركز الثقلء 
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ينتج زيادة نسبية للقوى الأخرى مع استعادة مطلوبة لتأثير الأنف للأسفل. ففي 
الطائرات ذات المحرك الوحيد» يتم رفع خط الدفع بالنسبة إلى مركز الثقل 
قليلة للأعلى من خلال حرف المحرك والرفاس عند التجميع إلى أسفل عومم) 
down)‏ بضع درجات. 

لقد كانت القدرة الكبيرة (1900 حصان) لمحرك الطائرة كورتيس هيلدايفر 
«(Helldiver) (Curtiss SB2C)‏ التي واصلت الإنتاج في عام 2 وأصبحت 
مبكراً ذات كفاءة هجومية قَيّمة لدى سلاح البحرية في الولايات المتحدة» سوية 
مع سرعة هذه الطائرة وقدرتها على حمل القنابل فأصبحت ذات سمعة لا يمكن 
تجنبها بالنسبة إلى طائرة ذات ضعف في الاستقرار الطولي وصعوبة في التعامل 
E E E a Sa O EE‏ 
الطائرة 582٥‏ تثبيت مروحتها بزاوية غوص للأعلى. 

تم اختبار فكرة توضع الرفاس بزاوية غوص إلى الأسفل على نموذجين 
جديدين في النفق الهوائي لدى مخبر الطيران آميس في 0۸4٥4؛‏ كان النموذج 
الأول مماثلا إلى حد كبير الطراز .)Goett and De!aمy, 1944( »882€٥‏ وكان 
هذا النموذج غير مستقر نتيجة انزياح النقطة الحيادية (مركز ثقل الطائرة من أجل 
استقرار محايد) بحوالى 1.10 عن متوسط طول الوتر الإيروديناميكي عند التسلق 
بقوة 2100 حصان. وتم تصنيف هذا الفقد في الاستقرار الطولي لدى إمالة 
موضع الرفاس إلى الأسفل بمقدار 5 درجات. 


لقد منعت الضرورات وقت الحرب من تطبيق إمالة الرفاس إلى الأسفل 
فى الطائرة .582٥‏ وكان الاستقرار السيئ فيها هو مجرد خطر آخر»ء الذي كان 
9 أن يعيش معه طيارو سلاح البحرية في تلك الأيام. فالعديد من الشباب 
الذين حلقوا بالطائرات S82٥‏ من حاملات الطائرات كانوا قد تخرجوا على هذا 
الطراز مباشرة من صف طائرة تيكسان )North American SNJ Texan)‏ . وکانت 
الطائرة S82٥‏ هي في الحقيقة أول طائرة ذات قدرة عالية صادفوها في حياتهم. 


علي ماو ف مر 4 الارن ف ال ا کی ن 
الاستقرار الطولي السيئ» يتجلى في صعوبة تنظيم سرعة الطائرة على وضع 
ثابت من خلال الموازن أثناء مراحل التقرب للهبوط على حاملة الطائرات» وهو 
ما يجب على المرء توقعه من طائرة كبيرة وسريعة. ولدى مناقشة احتمال إمالة 
رفاس الطائرة 582٥‏ مع طياري سلاح البحرية» كان مهندسو مكتب الطيران 
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)Bureau of Aeronautics)‏ قد التقوا على عبارة «اتركها بدون تدخل! فالطائرة 
تطير تماماً بنعومة!» ومع أن الطائرة 882٥‏ كانت قد حرمت من ميل الرفاس 
للأسفل» كان هذا المعامل قد استخدم لاحقا لزيادة استقرار ثلاث طائرات 
مدفوعة بمحرك وحيد عالى الاستطاعة. فقد زودت الطائرات دوغلاس سكاي 
رılدر E (AD Skyraider)‏ هیلکات )Grumman F6F He!]ca(‏ وبیر کات 
Be2r28(‏ ۴8۴) برفاسات مائلة إلى الأسفل. 


3-4 عزوم الدفع المباشر فی الانعر اج Direct-Thrust Momentsin Yaw‏ 


في الطائرة متعددة المحركات التي تكون محركاتها مركبة على الأجنحة» 
وعندما تعمل جميع المحركات لتطوير نفس القدرة» لا يحصل عدم توازن في 
عزم الانعراج العائد إلى قدرة المحرك. وإن أي فشل في أي محرك مركب على 
الجناح يبدأ بدفع يؤدي إلى انعراج غير متوازن يتوجب معاكسته بعزم انعراج 
ایرد ایک مساویا .وکا راد عدد الم کات ف طائرة کان الات أقل ف 
عزم اترا فته فل رة EET‏ لدى أطقم الطائرات B-29‏ 
و8-50 رباعية المحرك تجارب فريدة فى توقف محركات أثناء طيران تطواف 
9ط درد ات مروا ذلك لح واف بت بط رة وران 
المحرك المتوقف قليلاً في البدء بسبب دوران الرفاس بفعل الريح 
(#«اانسفمس) . ولقد كان الاستقرار الطولى لكلتا الطائرتين عالياً بشكل كاف 
AN E EE‏ 

يتطلب نظام التصميم في شركة بوينغ حالياً أن تبقى طائرة النقل النفاثة 
ثنائية المحرك مستمرة في تسلقها مع بقاء دفة الاتجاه حرة في حالة توقف أحد 
المحركين. وهذا يفسر حجم الدفة الكبير في طائرات البوينغ 137 و757» و777 . 


World War I1 Twin- قاذفات الحرب العالمية الثانية ثنائية المحرك‎ 4 - 4 
Engine Bombers 

كانت الحالة مختلفة تماماً بالنسبة إلى قاذفات الحرب العالمية الثانية ثنائية 
المحرك وعالية القدرة« كالطائرة مارتن مارودر 8-26 «(Martin B-26 Marauder)‏ 
ودوغلاس هافوك 4-20 H4v0c(‏ ۸-20 14sاعDoug)»‏ وأنفادر ›»A-26‏ ۸-26( 


[vade‏ وميتشل 8-25» Mitche11(‏ 8-25). فإن عطل محرك واحد من 
محركى هذه الطائرات» خاصة عند السرعات المنخفضة» يؤدي إلى تغيرات 
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سريعة وخطرة في الانعراج والانزلاق» مالم تصحح فوراً بالتحكم بدفة 
الاتجاه. لنتذكر أن هذه الطائرات كانت ثقيلة» وكبيرة» وسريعة» ولم يكن 
التحكم بمساعدة القوة الهيدروليكية قد تم إدخاله بعد. المعامل المحدد لإبقاء 
هذه الطائرات تحت السيطرة عندما يتعطل أحد المحركين لم يكن عدم كفاية 
قوة تحكم دفة الاتجاه لكن قوة دواسة دفة الاتجاه المعاكسة لحركة الانعراج. 

إن قوى دواسة دفة الاتجاه اللازمة لمعاكسة عطل المحرك فى الطائرات 
طراز 8-25 و8-26 كانت قد تفاقمت عموماً بسبب التصميم الا 
الضعيف لموازن دفة الاتجاه. ولنفترض على سبيل المثال أنه كان يوجد فق في 
قدرة المحرك الأيمن» فإن أنف الطائرة سينزلق فوراً إلى اليمين» في زاوية 
انعراج يمنى. وسيقوم عزم الطائرة بإبقائها في مسارها بالاتجاه السابق» مسبباً 
قدوم ريح نسبية من الجهة اليسرى. وهذا هو شرط يحقق الانزلاق إلى اليسار» 
حيث يؤثر اتجاه الريح النسبي في دفة الاتجاه ويجعلها تطفو أو تَجُر مع حافتها 
الخلفية إلى اليمين» لتعطي دفة الاتجاه إلى اليمين. 


لكن للعودة إلى السيطرةء فإن مقدار حرف دفة الاتجاه إلى اليسار يمكن 
تقليصها إلى الحد الأدنى من خلال خفض ما أو إمالة (٤«هط)‏ قليلة الزاوية. 
وتبقى قوة الدعس على دواسة الدفة العامل الحاسم مع الأخذ بعين الاعتبار 
السرعة الهوائية الدنيا التي تتمكن فيها هذه الطائرة من الطيران مع توقف أحد 
محرکیها. 


إن تخفيض أو منع دفة الاتجاه من الطفو )1٥۵0‏ بزاوية انزلاق كان متاحاً 
لمصممى هذه الطائرات خلال حساب أبعاد الموازن الإيروديناميكى لدفة 
الاتجاه. E‏ قرون موازنات دة الاتجol (rudder E balances)‏ التي تملك 
ذلك التأثير (الشكل 4 - 2). لقد استخدمت قرون موازنات دفة الاتجاه هذه منذ 
زمن بعيد في تاريخ الطيران كما في طائرات بليريوت وحيدة الجناح (B110‏ 
«monoplane)‏ التي ربما اعتبرت قديمة أو لاغية لدى مهندسي مارتين 
ودوغلاس. وكان هناك اعتراض عملي أيضاً حول قرن الموازن وإمكانية إعاقته 
حبال المظلة إذا قرر الطاقم مغادرة الطائرة بالباراشوت. على أي حال» فقد 
شاركت الطائرات ۸-20» 8-26۰8-25.۸-26 ثنائية المحرك عالية الدفع في 
الحرب العالمية الثانية من دون تزويدها بقرون موازنة دفة الاتجاه. 
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الشكل 2-4 قرن موازن لدفة الاتجاه التجريبي التي زودت به الطائرة مارتين مارودر 8-26 . 
يخفض هذا التصميم القوى المطلوبة على دفة الاتجاه للاستمرار في الطيران بعد تعطل آحد 
المحركين. م يوضع هذا التصميم في الإنتاج. (صورة 108769 من سلاح القوى الجوية 
الأمريكي» 1942). 


4 5 الطائرات الحديثة الخفيفة ثنائية klحر Modern Light Twin Airplanes A‏ 
مرة أخرى الوضع مختلف في الطائرات الحديثة الخفيفة ثنائية المحرك. 

كانت أول هذه الطائرات الطائرة أيروكوماندر 520 )520 (Aero Commander‏ 
ذات الخمسة إلى سبعة مقاعد» التي أنتجتها شركة تصميم وهندسة الطيران 
(428) في عام 1950 في مدينة كولفر» كاليفورنيا. بعد عام أو أكثر أدخلت 


115 


بیتش )8e-1(‏ النموذج بونانزا 50 ثنائي المحرك (80127272 win‏ 50). وأدخلت 
بیبر (۴1۳6۳) نموذجها ۲4-23 ثنائي المحرك ستينسون (سُمَّي فيما بعد آباش 
(18ءهAp))»‏ ومن ثم سيسنا بنموذجها 310 ثنائي المحرك. كان لهذه الطائرات 
ووريثاتها قوة جاذبة ومحببة من قبل الطيارين الذين يطيرون بانتظام طيرانا اليا 
طقس سيئ» وأولئك الذين يشعرهم المحرك الثاني بمزيد من الأمان. 

رغم ذلك ففي آوائل الثمانينيات» لم تحقق سجلات السلامة الخاصة 
بالطائرات الخفيفة ثنائية المحرك هذا التوقع» فقد دون في ۶1٠١‏ 40۲4 عدد 
كانون الثاني/ يناير 1983 باري شيف (؟نطء؟ رعءه8) أن نسبة الوفيات التي تتبع 
وقوع عطل في محرك الطائرة الخفيفة ثنائية المحرك كانت أربعة أضعاف فشل 
المحرّك في الطائرات أحادية المحرك. ويَْدو أن الطيارين حملة الإجازات 
ااا ا اا ا ت و 
التي يسبّبها عطل أحد المحركين في الارتفاعات القليلة وبالسرعة المتدنية. 

إن نموذج بیتش ترافیلیر 95› (انها۷ ۲۲۵ 95 طء٥ه8)‏ والطائرة الأميركية -1 
4 ذات قوة الدفع العالية المُشتقة عنه» هي أمثلة جيدة عمّا حصل. فبعد 
العديد من حوادث الانهيار الحلزوني المفجعة التي تتبع فَقَدَ قوة دفع أحد 
المحركين» أجرى طيار عسكري شجاع سلسلة من اختبارات الأنهيار على 
الطائرة 1-424» بوجود قوة دفع متناظرة وغير متناظرة» حيث نوه تقرير الطيار 
عن هبوط معتدل (ل) في الجناح عند الاأنهواء المتناظر (1هاء cإإ)مصصرء)»‏ 
وعن سلوك سيئ للطائرة عند الانهواء مع محرك معطل متمثل بتدحرج الطائرة 
بوضع شبه مقلوب» مع جنوح واضح بالاتجاه نحو الحركة الحلزونية. 

لم تكن استجابة إدارة الطيران الاتحادي (۴۸۸) على هذا الخطر العام 
للطائرات الخفيفة ثنائية المحرك يقتضي استحداث تغييرات في التصميم» بل كانت 
لتحذير الطيارين والتشديد من خلال التدريب» ولتعويض الأثر الذي يحدثه عطل 
أحد المحركات أثناء التدريب وأثناء اختبارات الطيران تأهيل طيار (ع٣ذخ۲4‏ ٤هاذم)‏ 
الطائرة متعددة المحارك. فالطيارون مُدربون لإدراك المحرك المُعطل فورا بالعبارة 
السحرية «قدم ميتة» محرك ميت)». وبما أن غلب الحوادث في طائرات المحرك 
الواحد تحصل أثناء التدريب المستمر والمكرر» تم تحديد سرعة دنيا من أجل 
«تدريب الطيار على إعادة المحرك الوحيد عمداً إلى العمل أثناء الطيران». 


السرعة مءء۷» هي الرابعة من السرعات الخاصة التي يجب على الطيار 
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ادرت أن و ها لك خو وسا للا على الطلاترات مد 
المحركات. ا Vm‏ أو هي السرعة الدنيا اللازمة للتحكم في 
حالة وجود محرك معلول مع رفاس يدوره الهواء (ع«ناانص ل«س)» أو موضوع 
بزاوية محايدة (1«8إ6طاهء؟) والسرعة الأخرى هي سرعة الوصول لحالة الإقلاع. 
والسرعات ×۷ وءءر۷. المقابلة لأفنضل زاوية تسلق وأفضل معدل سرعة 
تسلق بوجود محرك مطفاً. للسرعة #ءر۷ مؤشرها الخاص على عداد السرعة» 
ويستخدم الخط الأزرق عادة كمؤشر إلى سرعة التقرب للحط في الظروف 
الطبيعية. وفى حال تعطل المحرك أثناء التقرب للحط» فما يتمناه المرء أن 
all e E‏ أو المتابعة مع فقد القليل من 
الارتفاع قدر الإمكان. إن السرعات الهوائية الأربع في الطائرة متعددة المحركات 
قد أضيفت إلى تسع أخرى من السرعات الهوائية (وست» عندما لا تحتوي 
الطائرة على قلابات أو ليس لها عجلات هبوط قابلة للطي (retractable landing‏ 
2۳ع) للتذكير. 


الشكل 3-4 مولدات الدوامة مثبته على سطح الجناح العلوي للطائرة بیبر شیفتان -۴۸ إءم¡۴) 
(”ها؟ءiطC‏ 31-350 الخفيفة ثنائية المحرك» التي تعمل على تخفيض السرعة الدنيا للتحكم 
(۷۵). تالف الت ركيب من 43 مولدأ على كل جناح» وكان هذاالت ركيب قد صمم في 
شر كة بحوث الطبقات الحدية (81-۸1). في أيفيريت» واشنطن. 
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بالرغم من عدم اهتمام ۴۸4 الظاهر بإلزام بُنَّاة الطائرات الخفيفة ثنائية 
المحرك بتصميم سلوك آمن لطائراتهم كما هو الأمر في طائرة المحرك الوحيد» 
كانت هناك بعض المحاولات التي نفذت في هذا الاتجاه. وثمة تصميم تمت 
الموافقة عليه من ال ۴۸۸ یضع مولدات دوامة هوائية (۲5٥۲۵٤٣عع )۷o۲۲۵×‏ على 
السطح العلوي للجناح في بعض الطائرات الخفيفة ثنائية المحرك. يعمل هذا 
التركيب على تخفيض السرعة 4ء۷۳ آي السرعة الدنيا اللازمة للتحكم بالطائرة 
في حال تعطل أحد محركاتها (الشكل 3-4). تكون مولدات الدوامة بشكل 
جنيحات صغيرة جداً (حوالى 2 انش مربع) تبرز خارج سطح الجناح. إن 
الدوامات على طرف الجناح والناتجة من صف مجموعة مولدات متوضعة في 
زوایا هجوم مختلفة» تولد على السطح طبقة محاددة (إayeا )bound ary‏ عن 
طريق مزجها بهواء عالى الطاقة من الجريان المحيط. وتميل هذه الطبقة 
المحاددة المّولدة إلى بقائها ملتصقة» متجنبة الانفصال أو الانهيار (ا1هء). 


وفقاً e‏ ي 6G. [e8(‏ «طه[) في عام 1980 فقد تم اختراع مولدات الدوامة 
من قبل (ث شخص انعزالي كير التامل وقظ إلى خد ما يدغى هيندريك بروينيس 
ill «(Hendrik Bruynes)‏ استخدم ثمانية مولدات دوامة لتصحيح الفصل عن 
جدران ناشر (إ#وس۴؟زل) في النفق الهوائي الجديد بطول 18 قدماً والعائد إلى قسم 
بحث الطيرùl‏ الinۃzد (United Aircraft Research Dept.)‏ . بينم تم تسمية 
بروينيس (ك١«رںا8)‏ في براءة اختراع مولد الدوامة» وقد كان لئ (eeا)‏ قد 
صَدَق الفكرة الرئيسية لهنري هودلى (رعالهه۸ .8 رإمه#) المتمثلة بعكس اتجاه 
زوايا المولدات المتتاليةء إلا أنه تم في تقریر ۸۸60۸ السنوي الخامس والأربعين 
لعام 6 وبشکل قاطع التنوبه بتايلور (۲اهارها .8.5) واعتماده كمطور 
لمولدات الدوامات؛ بدون إيراد أي ذكر لكل من بروينيس أو هودلي. 
6-4 تائ ات تيار الرفاس (المروحة) Propeller Slipstream Effects‏ 

من بين جميع تأثيرات قوة الرفاس أو قوة النفث في الاستقرار والتحكم» 
هو ذلك التأثير العائد لتيار دوران الرفاس أو طرح الرفاس (۴4۳)ءمااو)» وهو 
الائ ر الاكر.ضعربة في التغامل عه من القاحة التخليلية أي الاختازية وقد 
وضع المهندس ا وليام فرود (1810-1879 Froude‏ iamااWi)‏ بعضص 
الآسس الأولية في تطبيق نظرية العزم اللازمة لبرهنة سرعة التيار الناجحة عن 
دوران الرفاس. لكن التيار الأسطواني الاسمي للرفاس عادة يتعرض لتشويه كبير 
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عند مروره فوق الأجنحة والجسم. وعليه» من الصعب توقع تأثيراته في كل من 
الأجنحة» ومجموعة الذنب» والجسم. ولقد كانت لمقالات سميلت وديفيس 
and Davis, 1937(‏ tاSme)‏ وميليکان (1940 ,«kaناMi)‏ بدايات سليمة في التوقع› 
لكن مازال معظم المصممين يعتمدون على التخمينات التي تم تعلمهاء 
والمستندة إلى بيانات الاختبار من المشاريع السابقة. 

وهنالك القليل من التصميمات متوفرة عن تأثيرات تيار الرفاس فى الاستقرار 
ES N UN ESO SEE‏ 
تيار elbe E‏ صءipstrاsء)‏ على تلك الزيادة في التدفق ال (free‏ 
(صهءءاء تزداد كلما انخفضت سرعة الهواء. فإذا كان الذنب الأفقي مُحمَلا بحمولة 
صرفة للأسفل ويتعرض لتيار الرفاس فإن السرعات النسبية كلما انخفضت السرعة 
الهوائية تزيد من التحميل للأسفل» وعندها تقوم الطائرة بحركة تسلق/ انحدار 
رافعة أنفها إلى الأعلىء وهذا الأثر هو أثر مزعزع للاستقرار. 

لذلك» فإن التحميل الصرف إلى الأسفل لذنب الطائرات ذات الدفع 
الرفاسى» كما هو مطلوب فى تعيير ("ذإا) قلابات الهبوط» هو زعزعة الاستقرار 
تحت E‏ التشغيل. ويتم تفادي هذا الأثر فقط إذا كان تركيب الذنب الأفقي 
على الذنب العمودي» عالياً بما فيه الكفاية كما لو كان خارج تيار الرفاس عند أي 
زاوية هجوم. . بالرغم من أن التحميل إلى 0 الذي يزعزع الاستقرار كان 
معروفاً للمصممين قبل عام 1948ء فقد تم ن تشر أول نقاش عن هذا الأثر في 
الولايات المتحدة قبل عدة آيام من ذلك العام فة فقط )1948 (Phillips,‏ . 


إضافة إلى زعزعة الاستقرار بسبب انخفاض الحمل على الذنب» فإن زيادة 
انجراف التيار (طئه«««٠)‏ إلى أسفل الذنب الأفقي والعائد إلى قوة الدفع 
)p0w1(‏ هو اا عامل مزعزع للاستقرار. وكان هذا العامل هو أول ما دونه 
فيلیبس › باعتبار أن الترابط نصف التجريبي الناتج من زيادة انجراف إلى السفلي 


والعائد إلى دوران الرفاس کان قد أثير بعد ذلك بقليل من قبل ويل وسليمان 
(«eemaاS n4‏ ا1٠ءW).‏ بالاستناد إلى انجراف التيار السفلى عند إطفاء المحرك 


.)4-4 وإلى معامل دفع الرفاس (الشكل‎ )power-o ff downwash) 


ينتج من دوران تيار الرفاس خلف الرفاس في الطائرات وحيدة المحرك 
حمولات جانبية على الذنب العمودي عند السرعات المنخفضة› مما يتطلب من 
الطيار تطبيق رد فعل معاكس بحرف دفة التوجيه للمحافظة على مسار مستقيم 
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للطافرة: لکن هدا فد كرتن مرا للا عضا فنا مستريات فدرة مجر عالة 
(فتح الحارق)» كما في حالة الإقلاع أو عند الهبوط على سطح الحاملة. ويعمل 
بعض المصنعين فى الولايات المتحدة على إزاحة (توجيه) الحافة الأمامية 
O E E E DCE‏ 
E‏ بهدف تقليل زوايا دفة الاتجاه المطلوبة للتصحيح عند 
قوة دفع محرك عالية» في السرعات المنخفضة. 


ر ام 
1 
موديلق بت 
ا a‏ 
3h Bz‏ 
ر ھک 4 Ty‏ 
a‏ 
١‏ 2 
> 
أ 7 > ب 
8 4 34 
a9‏ 
o0 /0‏ 8 
O0 1/1‏ چ 
2/ 0 3 
3 0 کڪ 
1/4 0 
E 05‏ 
ال م د a, 2 E‏ 
7/ 0 
oO /8‏ کک E‏ 
Do 1/9‏ 4 3 
20 © ا 7 2 
Sy: o 21‏ هڼ 3 
2 و د ا 
O 23 i‏ 1 
D 24‏ | 
DO 24o‏ 
25 0 
26 0 
27 7 
0 
1 1 کر ( 
k2 16 2.0 2.4 2.8 32 36‏ 8 4. 0 
(ATe)e'F‏ 


الشكل 4-4 ترابط الزيادة في انجراف الجريان السفلي 8۸ مع قوة دفع الرفاس في الطائرات 
وحيدة المحرك» و۴ عامل نسبة النحافة و٤‏ انجراف الجريان السفلى عند إطفاء المحرك (من 
«Weil and Sleeman‏ تقرڀر NACA‏ رقم 941 1949(. 


ولكن من ناحية آخرى» يؤدي إزاحة الزعانف إلى تخييرات كبيرة وسريعة 
فى قوى دواسة دفة الاتجاه عند سرعة انقضاض عالية» مما قد يتطلب تطبيق 
EE E I RY‏ 
الانزياح الجانبي لمركز ثقل الطائرة يكون فعَالاً في تخفيض إمالة («0ناءم!؟مف) 
دفة التوجيه الضرورية للموازنة تحت شروط الدفع العالي» مسبباً فقط إضافة 
قيمة ثابتة» بدلا من السرعة»› في زيادة قوة الدواسة للموازنة في الانقضاضات 
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(Phillips, Crane and Hunter, 1944)‏ . يبدو ùÎ‏ سلاح البحرية الآمريكي لم شغال 
المصتعين حول إزاحة مركز ثقل الطائرات الحاملة لمحركات ذات رفاسات 
فالية القفم إلى القن عدا اللات رات دات العيرلات غير المتاظرة ومن 


إن الشيء الهام حول هذا القياس المصحح هو أن كل التأثيرات الناتجة (عزم 
الدفع المباشرء الدحرجة الناجمة عن دفات الدحرجة. القوة الجانبية للجسم» 
والقوة الجانبية لدفة الأتجاه) تكون متغيرة في الأتجاه الصحيح لتخفيض انحراف 
دفة الاتحاه من أجل التوازù (deflection for trim)‏ . 


الشكل 5-4 تأثير الزاوية الثنائية (1١إل٥٣iل)‏ غير المستقر (الجناح الأمامي للأسفل) العائد إلى 
أحمال تيار جريان الرفاس (sل2ه! e4‏ †ءمiاs)‏ . 
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وفقاً لمنشورات ۷۷1 ۸٠۴١‏ للطيران» يُوّثر إنزياح مركز الثقل على موازن 


دفة الاتجاه )٣m”(‏ إ٥‏ للدء) بوجود قوة دفع عالية» ويبدو أن هذا كان معروفاً عند 
مصممى طائرات الحرب العالمية الأولی » أمثال أنطونی فو کیر )(Anthany Fokker)‏ . 


هنالك أثر إضافي آخر لتيار جريان الرفاس (۳ه٥ءاماء)‏ على الاستقرار هو 
عكس أثر الزاوية الثنائية عند زوايا الهجوم العالية. ومن السهل إظهار الأثر 
هندسيا (الشكل 5-4). تعمل زاوية الانزلاق (م:اءءلاء) على حرف تيار الجريان 
(ipstre2mاs)‏ نحو اتجاه الريح أو نحو حافة الجناح الخلفية» لتزيد من رفعه 
نسبة إلى مواجهة الريح أو إلى طرف الجناح الآمامي. ويؤدي هذا الآثر إلى 
زعزعة استقرار عزم الدحرجة العائد لزاوية الانزلاق» أو التأثير السلبي للزاوية 
الثنائية. لقد أدت هذه الظاهرة إلى إعادة بناء النموذج الأولي للطائرة التجارية 
مارتین 202» (202 )۲٤«‏ لدرجة انه تم قص جناحها المكون من قطعة واحدة 
إلى ألواح كل على جدة» وتم إعادة تجميعها بزاوية ثنائية أكبر» حيث أدى هذا 
التعديل تقريبا إلى إفلاس الشركة. 


4 - 7 قوى الرفاس المباشرة في الانعراج (أو عند زاوية هجوم) 
Direct propeller forces in yaw (or at angle of attack)‏ 
TR E OE EI I O E EY‏ 
كانت نظريات قوى الرفاس المباشرة في الأنعراج («4) قد تم برهنتها بشكل 
(Herbert S. Ribner) ji)‏ : 
كان قد درك منذ عام 1909 أن الرفاس يطور في مرحلة الانعراج قوة جانبية 
مثل تلك التي للزعنفة. وفي عام 1917 کان هاریس (ءا۲۲ه8 .6 .۸) قد عَبّر عن هذه 
القوة بمعامل عزم التدویر (٤۸ء1ءا؟گەهءc‏ ۹ueإها)‏ لرفاس غیر منعرج .(unyawed)‏ 
(Bramwell)‏ « وفیج «(Bryant) july «(Fage)‏ النتائج التجريبية حول قوى 
الرفاس الجانبية. وفي عام 1945ء تم اعتبار تقريرين على هذا الموضوع لريبنر 
)Rib1(‏ من ال "N۸٥٩۸‏ کعمل متطور نهائی. وفرت هذه التقارير تحليلا لعنصر 
فصل الرفاس الذي يمكن تطبيقه على أي نظام وحيد أو ثنائي الدورانء 
بالإضافة إلى حسابات بسيطة لمروحتين تمثيليتين مع إدخال مخطط لمراوح 
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آأخرى» واثباتات تجريبية لطريقة عنصر فصل الرفاس» وفي النهاية» الوصول 
إلى طريقة لتخمين القوة الجانبية المُجربة» البسيطة» والرائعة للتصميم الأولي. 
تتلخص الطريقة باعتبار المروحة المنعرجة كزعنفة ذات مساحة مساوية إلى 
المساحة الجانبية المعرضة للرفاس. وتؤخذ نسبة الوجاهة (0ناج اءممءه) الفعالة 
لهذه الزعنفة على أنها مساوية ل 8. وأن الضغط الديناميكى للزعنفة هو نفسه 
لقرص الرفاس الذي يزداد دورانه بزيادة الجريان الاي (0Wاگا).‏ وتعتبر 
ار ا اراي ع ا م ااا كل واف م ها 
القوة الناظمية على الرفاس عند زاوية الهجوم. 


بالنسبة إلى طائرات الجر »)traetor airplaner)‏ فإن قوی دفع الرفاس 
المباشرة في الانعراج تؤثر كما لو أنها زعنفة تقع أمام مركز ثقل الطائرة» وتكون 
هي المساهمة الكبرى المزعزعة للاستقرار الاتجاهي السكوني» وخاصة عند زوايا 
كبيرة لنصل الرفاس. يتعلق أثر زعزعة الاستقرار ببعد سطح الرفاس عن مركز 
الثقل » الذي يكون نسبيا كبيرا فى الطائرات وحيدة المحرك عن تلك فى الطائرات 
E EN e E EE O‏ 
قوله عن تأثيرات القوة الناظمية للرفاس عند زاوية الهجوم» وعلاقة ذلك 
بالاستقرار الطولي الساكن. إن طريقة التصميم التقليدية لل N۸٥٨4‏ لتحقيق 
استقرار طولي مرضي (1941 ,ط٠ء61)‏ تؤدي إلى ضياع تأثيرات المحرك بالسرعة 
الدنيا Power effect)‏ in8اid)‏ باستخدام حساب قوۃ الدفع الناظمية للرفاس. 


4 - 8 تأثيرات اللحرك النفاث والصاروخ في الاستقرار والتحكم 
Jet and Rocket Effects on Stability and Control‏ 
عدا حالة ۷/8101 فإن تأثيرات المحرك النفاث أو الصاروخ في استقرار 
الطائرة والتحكم بها تميل لتكون صغيرة مقارنة بالطائرات ذات الدفع المروحي 
العالي. هذا بسبب غياب تيار الجريان وتأثيرات الرفاس المباشرة. ولكن رغم 
ذلك» فهي ليست قيمة مهملة. 
في ذات الوقت الذي جربت فيه أولى الطائرات النفاثةء كانت النظرية 
aN E AE EOE E‏ 
القوة الناظمية على مدخل فوهة النفث وانحراف تيار الجريان العائد للجريان 
داخل النافث أو عادم الصاروخ. 
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4 - 8 - 1 القوة الناظمية لفوهة دخول النافث e١0۲؟ Jet intake 10۲٣41‏ 


قام الدكتور هربيرت ريبنر مهندس ال N40٥4‏ المساهم المهم في معرفة 
تأثير قوى الرفاس في الانعراج» أو قوى الرفاس الناظمية» بتجهيز النظرية 
المماثلة لفوهة دخول الهواء للنافث (keهاصذءنه‏ ا6[). أو ما يسمى خوارزمية 
القوة الناظمية للنافث (1946 ,إ«طذR).‏ استندت صياغة ريبنر فى نظريته حول 
E O E EA E‏ 
والزاوية التي يدور بها الهواء لدى دخوله أنبوب النفث. تتفادى هذه الطريقة 
دمهازة الان بتقدير أو بقياس توزعات الضغط في داخل وخارج أنبوب النفث» 
بالرغم من أن القوى الناظمية المحصّلة يجب أن تود بتلك الضغوط. 


c= 0-0067.‏ .0۰25 =1 
الشكل 6-4 الخطوط متساوية الميل (١١١1اءمء)‏ المحسوبة للتدفق المحيط بموجة جر النافث 


(k6ه»‏ 6[) . انحراف الجريان غير المستقر للذنب الم ركب فوق موجة جر النافث والمشار إليها 
بزوايا انجراف موجبة )من : 1944 ,1974 .(Squire and Trouncer, British R&M‏ 


لعل أحد التطويرات المهمة فى هذا الجانب أن يؤخذ بالحسبان التدفق 
العلوي (سهاگمن) قبل أن تسبب كل فوهة دخول نافث أي نظام رفع للجناح. 
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وفي حالة الانزلاق» يكون التصحيح المناسب هو إيقاف أي انجراف هوائي 
جانبى (طءهسءلاء) قبل فوهة دخول النافث. ولحسن الحظ» تكون زوايا التدفق 
العلوي للجناح جاهزة بسهولة ومتوفرة على شكل منحنيات بيانية لأي جناح. 


بقي هربيرت ريبنر ناشطاً حتى عام 2001» وهو يمضي فصول الشتاء في 
في جامعة تورونتو. 


8-4 - 2 انحراف تيار الجريان بسبب التدفق إلى الداخل 


Airstream deviation due to inflow 


يتصرف التيار الصادر عن فوهة النافث أو الصاروخ كطبقة هيدروليكية 
تعتلي محيطاً من هواء بارد حر الجريان. وقد أنتج سكوير وترونسر .8 .8) 
Squire and J. Trouncer)‏ في عام 4 خرائط رائعة متساوية الميل (ع نامء( 
لزوايا انحراف الجريان الحر حول النافث (ء[) (الشكل 6-4). إن معنى زوايا 
الانحراف هنا ينحصر فى تدفق الجريان الحر المغذي لطبقة النافث. وإن زوايا 
الأنحراف التي حسبها ر وترونسر قد اعتمدت على أنها نسبة سرعة النفث 
ال ورات ايان ال ا ره ا ا ا ل ر 
الانحراف الأكبر. 

إذا تم إنقاص السرعة من قيمة موازن (”ءا) معينة عند فتحة خانق ثابتة» 
فإن نسبة سرعة النفث إلى سرعة الجريان الحر تزداد»ء وهذا يزيد من زوايا 
انحراف الجريان الحر إلى النافث عند أي موضع» في الحالة المشتركة التي يمر 
منها النفث تحت الذنب الآفقي» وهذا يزيد من فعالية زاوية الانجراف 
(sسnسd)‏ السفلي بانخفاض السرعة» وهذا يؤدي بدوره إلى حالة عزم 
تسلق/ انحدار رافعاً أنف الطائرة إلى الأعلى عند سرعات دون سرعة الموازن 
(«ءا)» وهو آثر مزعزع للاستقرار. ولقد وجد أن النقطة المحايدة الأمامية 
)]٥ward neutral point)‏ ہمقدار 110 من متوسط وتر الجناح في الآأقل عندما 
تتقدم فتحة النافث الجزء الأفقي من الذنب. بالمقابل» لم تقس إلا تأثيرات 
استقرار بسيطة في حالة عوادم النافث الموضوعة خلف الذنب الأفقي. 


من ناحية أخرى قام سكوير وترونسر بحساب انحرافات زوايا الجريان 
داخل النفاث مقارنة بالانحرافات عند نفس درجة الحرارة للجريان الحر. ویکون 
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التصحيح اوا عند تطبيتق هذه المعطيات على نوافث مسخنة كالتي ت من 
المحركات الصاروخية. ويرتبط مكافئ نسبة سرعة النافث البارد بنسبة سرعة 
النافث الحالى من خلال دالة («هناءصد؟) تتضمن نسبة حرارة النافث إلى حرارة 


ا 


9-4 تأثيرات تدفق النفث في طائرات الإقلاع والحط العموديين 
Special VTOL Jet Inflow‏ 
قد يؤدي انحراف تيار النفث فى طائرات ۷101 كطائرة هوكر سيدلى 
ھlرlaر «(Hawker-Siddeley Harrier)‏ وطائرة ماکدونال دوغلاس› E‏ 
gl} (McDonnell Douglas AV-813 Harrier I1)‏ تأثيرات غير مستحبة فى 
الاستقرارية الطولية السكونية تبتدئ في زوايا انحراف التيار التي تتوسط حالتي 
الحوم (ع«iإم0vط)‏ والطيران العادي. 
وكما هو مبين في الشكل 7-4 إن زواية انحراف لتيار النفث مقدارها 60 
درجة بإمكانها وضع الموازن الأفقي في ذنب الطائرة بوضع مرتفع مؤثر قياسا 
إلى حقل دفق النفث» وهذا يؤدي بدوره إلى زوايا اجتراف سفلي عريضة 
على الذنب )1964 .)McKinney, Kuhn, and Reederm‏ وتحصل ا الحالة 
حتى وإن كان الذنب في موقع منخفض بالنسبة إلى وتر الجناج» وهو أمر 
ضروري فى الأجنحة المتراجعة أو المنسحبة إلى الخلف (swept back wings)‏ 
ادى حمل شل ا ف الع ت اة يطل حه ال رة 
الصو ڙت (transonic pitch-up)‏ . 


وبعبارة أخرى فإن عملية إيجاد ذنب أفقي بموضع عمودي لتحقيق استقرارية 
طولية سكونية جيدة تحت كافة ظروف الطيران قد يكون صعبا عند انحراف تيار 
النفث مع وجود أجنحة متراجعة في طائرات ۷101 مثل الهاريار. 

بالإإأضافة إلى ما تقدم فهنالك مشكلة إضافية للدفق الداخلي (سoا؟من)‏ 
تحصل فی طائرات ۷۲01 ذات الرفاس المائل (۲هاهءاانا) أثناء معدلات 
الانحدار الخالة والسرعات الحيوية المنخفضة» ويشاركها فى ذلك طائرات 
الأجنحة الدوارة (الهيليكوبترات) والجايروكوبترات وغيرهما. ب الانحدار 
بمعدلات كبيرة فقدان غير متناظر (كءه!ا ءإ6)۲ص٣روه)‏ في الرفع مع حركة 
دحرجة (1هإ) غير مسيطر عليهاء وذلك بسبب الدفق إلى الأعلى (سها؟مں) 
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خلال انصال الرفاس الناجم عن الانحدار السريع› وتداخله س الدفق إلى 
الأسفل )0wnf10w(‏ اللازم للرفع. 


Cr 3O21, 
3 * 60 


الشكل 7-4 يبرن أثر موضع الذنب المنخفض الذي يحقق استقرارية جيدة عند توفر معامل رفع 
كبير في طائرات الأجنحة المتراجعة» وفي عدم استقرارية طائرات ۷۲01 عند تعرضها لتيار 
نفث منحرف. ويظهر المخطط إلى اليسار الاستقرارية عند إطفاء قدرة النفث» كمايظهر 
المخطط إلى اليمين عدم الاستقرارية عند انحراف تيار النفث بزاوية مقدارها 60 درجة (أعيد 
طبعهھابترخيڍص SAE Paper No. 864A, © 1964, Society of Automotive : ja‏ 


(Engineers Inc. 


Jet damping and inertial ةJlطbþaJi إخماد النفث وتأثيرات‎ 1 - 9 4 


effects 


وصف هانس فيتر (Hans C. Vetter)‏ liiÎء‏ وجوده في مصنع شركة دوغلاس 
)P ous C0. (‏ في السيفوندو - كاليفورينا ما يمكن توقعه من تأثیرات نتيجة 
تخامد هواء النفث من مدخل أنبوب النفث ومخرجه (اوuهط»ء).‏ ولقد اعتبر أن 
الهواء في أنبوب النفث (اءسه اهز) يتحرك بمسار شعاعي نسبة إلى مركز الثقل 
)٤6(‏ عندما تؤدي الطائرة اهتزازات دورانية (١٥اه!اازعوه‏ 21«مناهاهع) . وتسبب 
هذه الاهتزازات قوى ضغط على هيكل الطائرة باتجاه مقاوم للسرعات الزاوية 
(angular velocities)‏ الأمر الذي يضيف تخامد كوريوليس (Coriolis Damping)‏ 
إلى عزوم التخامد الأيروديناميكي (Aerodynamic Damping Moments)‏ التي 
توفرها سطوح الجناح والذنب. تعتمد عزوم تخامد النفث على المسافة بين 
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مركز الثقل ومدخل النفث (#kها«ذاء[)»‏ ومخرجه» بالإضافة إلى أبعاد أخرى 
(Vetter, 1953)‏ . 


ويظهر أن تخميد الانعراج وزاوية الرفع الصنعيين» المطبقة في كافة 
الطائرات النفاثة تميل إلى التقليل من تأثيرات تخامد النفث. ومع ذلك إن 
تخامد النفث يبقى من الأمور الحيوية فى السرعات الجوية القليلة ومستويات 
الدفع (0ءسءطا) العالية» التي تتعرض لها الطائرة عادة في الارتفاعات القليلة. كما 
أن التخامد الهيكلى (عدمصهل مصهء؟إنه) الطبيعى يكون فى أفضل حالاته فی 
في ابام هذا وتشين قرضية فير ضا إلى أن للطائرات؛المدفرعة 
بصواريخ» تخامد كوريوليس للنفث أيضاً. ولكن» بالطبع فقط في عادم 
الصاروخ (مخرجه). 

يخلق العزم الزاوي للرفاسات والأجزاء الدوارة في المحرك النفاث عزوم 
تفاعل عطالى عندما تتحرك الطائرة انعراجاً أو تسلقا/ انحداراً. والأمر سيكون 
مشوقاً ذكره عند تحليل الترابط العطالى (ع«نامدهء اهناإام:) الذي سيناقش فى 
الفصل الثامن» ومع الانهيار الحلزوني في الفصل التاسع. 
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الفصل الخاسس 
إدارة فوی التحڪم 


Managing Control Forces 


فيما تطورت الطائرات من بدعة العصا والسلك إلى الطائرات ذات 
السرعات فوق الصوتية المرعبةء إلا أن الطيار في خضم كل ذلك لم يتغير. 
كذلك» ومع إن المستويات الدنيا والعظمى المرغوبة لعصا القيادة» وقوى 
التحكم المطلوبة بدواسة دفة الاتجاه للقيادة والمناورة بقيت هي نفسها - لكن 
الحلول الهندسية التي تعالج هذه القوى قد تغيرت مع الزمن. 
5 - 1 مستويات قوة التحكم lۉرغۈıgة Desirable Control Force Levels‏ 

فی عامى 1936 و1937 كان طيارو ومهندسو بحوث N۸٥04‏ ميلفين 
کاف .)Melvin N GOED)‏ وبيرد Beard)‏ .۴ .4)» وویليام ماك آفوي (William‏ 
H1. McA voy¥(‏ قد استخدموا فُمرة قيادة مجهزة لتحقق أعلى مستوى للتحكم 
بوسائل لقيادة (عصا تحكم وعجلة قيادة) فوجدوا أنه في التحكم الجانبي كانت 
القوة العظمى المطبقة على قبضة العصا بيد واحدة تساوي 30 باوندأ» وتساوي 
0 باونداً على إطار عجلة القيادة. وفي التحكم الطولي كانت القوة العظمى 
المطبقة على قبضة العصا 35 باوندا و50 باوندا على العجلة. وكانت القوى 
الصغيرة مرغوبة وسهلة المنال بوجود أنظمة التحسس الصنعية الحديثة. 

سمحت منظمة الطیران الفیدرالي (۴۸۸) باستخدام قوى أكبر في طائرات 
الركاب وفق المواصفة (۲۵۲۲25 ۴۸۸)» والقيمة 75 باونداً سمح باستخدامها 
REB A E E EOE‏ 
المواصفة »)M11-812-1797(‏ الوثيقة العسكرية الحالية» أن أكثر بقليل من 50/ 
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من الطيارين الرجال وأقل من 5 / من الطيارين النساء كانوا جديرين بانجاز هذا 
المستوى من القوة. 

هذا وقد استخدمت مستويات القوة لكاف - بيرد - ماك آفوي (Gough-‏ 
Beard- MeAvey)‏ بشکل عام کحدود علیا للتحكم التقليدي بالعصاء وبعتلة 
القيادة ذات المقبضين (ءkه۲)‏ ودواسة دفة الاتجاه» لكن مستويات قوة أقل 
بكثير كانت قد حددت لأنظمة اللمس الصنعي (Artificial Feel Systems)‏ 
وتحكمات العصا الجانبية (kءناء‏ م1ء) العاملة بالرسغ وبحرکات الذراع. 


5 2 خلفية معلوماتية حول سطوح التحكم المتوازنة إيروديناميكياً 


Background to Aerodynamically Balanced Control Surfaces 


عندما أصبحت الطائرات كبيرة» سطوح التحكم فيهاء وارتفعت سرعاتها 
إلى عدة مثات من الأميال بالساعة» نمت قوى التحكم لدرجة تخطت فيها 
حدود قوة كاف - بيرد - ماك آفوي. حينئذٍ احتاج الطيارون إلى مساعدة في 
تحريك سطوح التحكم إلى كامل قدراتها للتغلب على ضغط الهواء الذي يمر 
على هذه السطوح. لذا كان بديهيا استخدام قوى هذه الضغوط نفسها على 
امتدادات سطوح التحكم أمام المفصلات (ءع«نط)» ذلك لموازنة قوى الضغط 
التي تحاول إبقاء سطوح التحكم تأخذ الشكل الانسيابي مع الجناح. 


إن تاريخ التطور الحالي لسطوح التحكم المتوازن إيروديناميكياً لم یکن 
يتقدم بصورة منطقية. لكن أول خطوة منطقية يمكن أن تؤسس خلفية لتصميم 
الموازنات كانت من خلال تطوير مخططات بيانية لتصميم القوى وعزوم 
المفصل حول سطوح التحكم غير المتوازنة. لقد نفذت هذه الخطوة أولاً في 
بريطانيا العظمى (1927 ,٠إuها6)»‏ عندما اعتمد كلوريه على نظرية المطيار 
الرقيق (رإهعطا انه؟نه «طا) . لحقه فى ذلك بيرين (١۲1إه۴‏ .6 )W.‏ فى السنة 
التالية بقاعدة نظرية تعتمد تصميم و Bekr 1928) «(control tab)‏ 

وكانت الخطوة المهمة التالية على خلفية القوى وعزوم المفصل 
لسطرح التحئ غير المترازنة عة فى اختبارات N460۸‏ لعرريع الغ 
على المطيار 0009 »۸N۸٤٥۸‏ وهو مطيار صمم خصيصا لسطوح الذنب ,كمصA)‏ 
Street and Sears, 1941)‏ . 
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يبين الشكلان 1-5 و2-5 مقارنة هذه النتائج بنظرية غلوریه (ue۲۲ه6]1)؛‏ 
وفيها تتطابق الميول حول مفصل سطح التحكم على امتداد وتر المطيار ونظرية 
المقطع الرقيق لمطيار غلوريه» لكن بتأثير أقل للقلاب» ولعزم المفصل عن 
القيم النظرية. 


تمطيار ١/|ر١‏ وتر الجتاح/ وتر المطيار 
2U 30 .50 69‏ 0 0 


١ ,وتر الجتاح/ وتر‎ 0/٥ 
70 .40 


.40 


90 O0 


ا 
EEE‏ 


الشكل 1-5 عزم الرفع وتأثير مُوسطات التحكم لمقطع قلاب بسيط 0009 0۸ ۸۸» مشتق 
من توزيعات الضغط. تمثل الخطوط المتقطعة نظرية المقطع الرقيق لغلوريه (e۲۲٠ه61)‏ (من : 
.(Ames and Sears, NACA Rept. 721, 1941‏ 


131 


ا 


٥,/٠‏ وتر الجتاح/ وتر مطيار ٠,‏ /رء وتر الڃتاح/ وتر مطیار 
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الشكل 2-5 عوامل عزم المغصل لمقطع قلاب بسیط لطیار 0009 »NA۸AC۸A‏ مشتق من 
توزيعات الضغط. تمثل الخطوط المتقطعة نظرية المطيار المقطع الرقيق لغلوریه (a۲۲ا6)‏ (من 
.(Ames and Sears, NACA Rept. 721, 1941‏ 


لقد طور آمیس وشرکاؤه مخططاً معقداً جداً لاشتقاق بيانات جناح ثلاثي 
الأبعاد» وكذلك الذنب من المخططات البيانية للتصاميم ثنائية الأبعاد. كان عمل 
4 قد اختص أساساً بالذنب الأفقي ومن خلال جمع معلومات عن الذنب 
الأفقي الحقيقي ل 17 سطح ذنب مختلفاًء 8 منها روسية وثلاثة من كل من بولنداء 
وبريطانياء والولايات المتحدة (1940 Silverstein and Kartzoff,‏ . وأآتت 
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المخططات البيانية الكاملة لتصميم سطح التحكم متأخرة» بعد نشر عدد من كتب 
دلیل الاستقرار والتحكم في بلدان متعددة (انظر الفصل السادس› الفقرة 6 - 2). 
5 3 الموازنات الإيروديناميكية الروقية Horn Balances‏ 
إن ول الموازنات الإيروديناميكية التي استخدمت كانت موازنات روقية 
(aneesاaط‏ «0ط) تكون فيها المنطقة قبل خط المفصل مستعملة فقط عند أطراف 
سطح التحكم. وفي الحقيقة» ظهر الموازن الإيروديناميكي الروقي لدفة الاتجاه 
فى صور فوتوغرافية للطائرات مويزانت )1ا¬Mois4(‏ وبlيريوٽ X1 (Bleriot X1)‏ 
و الجناح عام 1910. وكان مشكوك فيه أن تكون موازنات دفات التحكم في 
طائرات مويزانت وبليريوت قد قصد منها تخفيض قوة التحكم لهذه الطائرات 
البطيئة والصغيرة جداً. إلا أنه من ناحية أخرى كان لموازنات دفات التحكم في 
دفة الدحرجة ودفة الاتجاه للطائرة المائية الکبيرة کورتیس ۴-52 ۶ )C۷‏ ۴-51 
pal flying boat)‏ 8 بالتأكيد ذلك الغرض. 


أظهرت قياسات النفق الهوائي لتخفيضات عزم المفصل الناتجة من 
استخدام موازنات دفات التحكم وجود خصائص هامة. تنشاً عزوم مفصل سطح 
التحكم من مصدرين: التحكم بالانحراف المتعلق بسطح تحكم ثابت (8) 
وزاوية هجوم السطح الثابت أو الآساسي .)٠(‏ وتعطى العلاقة بالشكل الخطي 
بلا أبعاد بالمعادلة » يم + €= ۾٩‏ » حيث إن معامل عزم المفصل © 
يساوي عزم المفصل مقسوماً على كل من مساحة سطح التحكم» وطول الوتر 
الوسطي الواقع خلف خط المفصل» والضغط الديناميكي. وتكون المعاملات 
وي٥‏ مشتقة من المعامل ٩»‏ نسبة إلى ن ول على التتالى. بشكل طبيعى 
يأخذ كلا المعاملين الإشارة السالبة. المعامل وو السالب س عودة الدفة إلى 
ETE OR E NET‏ 
علدا اة ال الات رار هجر رة إن طم الفحئ يعرم اعدا 
أو ترفع الحافة الخلفية له إلى الأعلى. 

إن عوم سطوح التحكم نحو الأعلى يقلل من أثر الاستقرار في سطوح 
الذنب. وتم اكتشاف أن موازن (١١٥ط)‏ دفة التحكم يؤمن تغير موجب للمعامل 
»٤ء‏ ومقللاً من الميل للعوم إلى الأعلى»ء ويُّزيد من الاستقرار في حال كان 
تحكم الطيار حراً وكان سطح التحكم يعوم بشكل حر (الشكل 3-5). ويتوجب 
أن تقارن الميزة لموازن دفة التحكم مع اثنين من العيوب» عزوم الموازن 
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الإيروديناميكي المطبقة على أطراف (8صذا) سطح e‏ والتي تلف سطح 
التحكم» وبالمثل › > تأثيرات رفرفة الموازن المتركزة ف فی أطرافه» حیث يکون لها 
ا ف ا ا ل ی ا رو 


٣ 


7 E 
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عزم سطح الروق 
حزم سطح التحكم 
الشكل 3-5 تغيرات معامل عزم المفصل النمطي مع الحجم في الموازنات الإيروديناميكية 
اللكشوفة. يتأثر عزم المفصل العائد إلى زاوية الهجوم 0٠»‏ بشكل أكبر بالموازن الروقي من عزم 
المفصل العائد إلى انحراف سطح التحكم 5„° (من : 1948 ,927 .(Phillips, NACA Rep.‏ 
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من أصناف موازن سطح التحكم» الموازن المحجب (١0۲ط‏ لعلاعذط)» 
وفيه يكون السطح الأمامي متموضعاً وراء الجزء الثابت للجناح أو لسطح 
الذنب. ويعتقد أن الموازنات المحجبة هي أقل عرضة لمراكمة الجليد على 
سطحها الأمامى. كما يعتقد بأنها أقل عرضة لشبك حبال مظلة الطيار عند قفزه 
من الطائرة. ٠‏ 


5 4 الجزء الناتى أو موازنات الحافة الأمامية Overhang or leading-‏ 


edge balances 


عندما تكون منطقة سطح التحكم آمام خط المفصل موزعة وعلى امتداده 
باع ذلك السطح» بدل أن تكون بشكل روق أو قرن في طرفه» يسمى هذا 
الموازن عندئذ بالجزء الناتئ أو موازن الحافة الامامية (overhang or leading‏ 
(٥ancاaط‏ eعله.‏ وتعرّف عوامل تصميم الجزء الناتئ بالنسبة المئوية للمنطقة 
الواقعة أمام خط المفصل بالقياس إلى كامل منطقة سطح التحكم» وشكل 
المقطع العرضي للجزء الناتئ (الشكل 4-5). 


بدأت المعطيات التجريبية عن تأثيرات الجزء الناتئ في عزوم المفصل 
وعلى فعالية التحكم» بالظهور في أواخر العشرينيات. وإن بعضا من المعطيات 
الأولية أوردها آبيه سيلفيستر شتاين وكاتزوف في عام 1940 (Abe Silverstein‏ 
.and S. Katzoff, 1940)‏ لaد‏ وضع صانعو طائرة دوغزغږںس زڑAircraf (Douglas‏ 
Company)‏ آولی مفاهيمهم عن تأثيرات الجزء الناتع» وطوروها (1939 ,خههR).‏ 
وكما هو الحال في مجالات أخرى متعددة» فقد سرع ضغط الحرب العالمية 
الثانية هذه التطويرات. إذ وضع رووت وفریقه لدی دوغلاس نسب التوازن 
للجزء الناتئ الأمثلى للقاذفة المنقضة داونتليس 8850-1 »› (S8D-1 Dau! ess(‏ 
من خلال تعويض واا أوزان أمام خط المفصل وعلى شكل أنف موازن 
طبّق في النموذج الأولى 880-1 المعروف ب 81-2×. 

في آیار/ مایو 1942 کتب رووت تقريراً سرياً في N۸4٥۸‏ ضمَنه سلسلة من 
ا سطوح تحکم وتعدیلات أخری قادت إلى ميزات طيران أرضت طياري 
سلاح البحرية. وعلى سبيل المثال» في تعديل واحد من أصل اثني عشر تعدیلا 
على الذنب الأفقي التي تم اختبارها في تجارب الطيران» تغيير مقطع سطح 
الجزء الناتئ لدفة الرفع (اه٤ة۷ءاه)‏ من الشكل الأهليلجي إلى الشكل نصف 
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الدائري» لتوفير توازن إيروديناميكي أفضل عند حركة دفة الرفع القليلة. وكان 
هذا من أجل تخفيض قوى التحكم عند السرعات العالية. 

لقد استمر استخدام الموازن الإيروديناميكي الناتئ» مع جنيحات الضبط 
النابضة »)spri8 tabs)‏ في طائرات الركاب دوغلاس» من سلسلة 5٤٣-6‏ و-٣٤5‏ 
7 وصولا إلى دفات الرفع ودفات الدحرجة في الطائرة 0٤٣-8‏ ذات الدفع 
النفاث. ففي الطائرة 0٥-8‏ توارّن دفة الرفع بواسطة موازن ناتئ بشكل أنف شبه 
أهليجي. وبهذا تم الحصول على تغيرات ثابتة لمعامل عزم المفصل لدفة الرفع 
في سرعات وصلت حتی رقم ماخ 0.96. 

قدم بعدئلٍ جورج شيرار (George S. Schairer)‏ إلى شركة بوينغ سطح 
تحكم مطور تحت تجربته في كونفير (إنه۷«ه٤)‏ وفي النفق الهوائي 1ء۲ 1ه٣)‏ 
.C۸1۸01۳(‏ ومع آن آولی طائرات 8-17 كانت قد استخدمت جنيحات الضبط 
النابضية (ءطة) عصنإمء). إلا أن شيرار قرر الانتقال إلى موازنات الجزء الناتئ فى 
القاذفات 8-17۴ و8-29 . ٠‏ 

حيث أثبت الجزء الناتى ذو الأنف المدور فى القاذفات 8-29 كفاءة جيدة» 
ااك فة الرتم لاور انار د اتد اقات رة اة 
وكانت تستخدَم الزوايا الكبيرة لدفة الرفع لدخول حالة الانقضاض بسرعة في 
الا وق ع ک5 غا 5 ا ار 
A RN ONE EE OE AES‏ 
من واجب یی ان الأمر بات سائخاً ومقبولاً. على أي حال» لم يكن 
الجزء الناتئ لدفات الدحرجة فعالا فى الطائرة 8-29 وكانت القوى المؤثرة فى 
التحكم إلى حدٌ ما مفرطة). ٠‏ 1 

تم تلخيص الأعمال التي طورت الموازن الإيروديناميكي الناتئ من قبل 
قسم لانغلي للأبحاث في .)٠١١1,1947( »N4٥۸4‏ وقد بقي تقرير لانغلي هذا 
مرجعا مفيدا لمصممي الاستقرار والتحكم المحدثين» والعاملين في مجال 
الموازنات الإيروديناميكية الناتئة والموازنات الأخرى على حد سواء. 
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الشكل 4-5 تغير معامل عزم المفصل النمطي مع حجم الحافة الأمامية أو للموازنات 
الإيروديناميكية ذات الجزء الناتئ. يكون الأنف اللدور أكثر فعالية في تخفيض عزم المفصل 
العائد إلى انحراف السطح و٥‏ من الأنف الأهليلجي» والذي لايبرز كثيراً ضد التيار الهوائي 
عندما ينحرف السطح (من : 1948 ,927 .(Phillips, NACA Rep.‏ 


5 5 دفات «فرايز» للدحرجة Frise Ailerons‏ 


يقع خط المفصل لدفة ا المسماة ة باسم مخترعها ليسلي 
«(Leslie George Frise ailerons)‏ دائماً عند او تحت السطح السفلي للجناح. فإذا 
رأيت قوس دعامة مفصل تحت الجناح» ف فمن المحتمل أنك تنظر إلى أحد دفات 
فرايز للدحرجة (الشكل 5-5). لقد استخدمت دفة فرايز فى طائرات تاريخية بعد 
الحرب العالمية الآولى» متضمنة بوينغ 8-15× ag Hay‏ 9» وغرومان 
ئ ارات الب العا اا ال فة ال رة 
سبیتفایر »› ا والمقاتلة فوغ - وولف 0. وقد استخدمت دفة فرایز خلال 
الخرت الال الا ف عل سن كور ن ارا 46 رغاد “رغلا 054 
E aS E‏ 


SEE 


22 

الشكل 5-5 تصميم دفة فرايز المستخدمة في الطائرة دوغلاس داونتليس »5S8(-1‏ ءaاعD0ug)‏ 
.SBD-1 Dauntless)‏ کان ھذا التصميم هو الشکل السابع والنهائى الذى تم اختباره فی عام 
1940-9. وقد تغير بعدئٍ شكل الأنف» و فجوة الجناح -الدفة» موضع خط المفصل»› 
ومو سطات كتامة الفجو ة .(Root, NACA w-81, 1942 : ja) (Gap seal param ete18)‏ 


يرسم من نقطة المفصل تحت سطح الجناح قوس يكون مماساً للسطح 
العلوي للجناح ويخترق سطحه السفلي لمسافة تتقدم خط المفصل» ولتكوين 
موازن ناتئ للسطح الأمامي للدفة. ويمكن أن تعمل الفجوة بين الجناح ودفة 
الدسرجة افر ها كن من اال ركت ر ا ئو موان 
الأول. وهذا بالحقيقة هو التصميم المثالي لدفة فرايز. ت تخفض الفجوة الضيقة من 
تدفق الهواء القادم من منطقة الضغط العالي على سطح الجناح السفلي إلى 
منطقة الضغط المنخفض على سطح الجناح العلوي» مما يؤدي إلى تخفيض 
الكبح» وبذلك تكون دفة فرايز أقل عرضة لتراكم الجليد» ولذلك سميت هذه 
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الدفة في كتيب قوات سلاح الجو في الولايات المتحدة لمصمّمي الطائرة بدفة 
الدحرجة المضادة للتجلد (۸١٥ءانج‏ gم1ci-anti(‏ . 

يتعرض الأنف الحاد نسبياً لدفة فرايز لسرعات هوائية عالية ولضغوط 
ساكنة منخفضة عندما يمتد تحت السطح السفلي للجناح» آي عندما تکون 
الحافة الخلفية للدفة متجهه إلى الأعلى. وهذا يؤدي إلى رجحان الدفة الصاعدة 
في الجهة الآخرى من الجناح. من ناحية أخرى» تربط دفتا فرايز في الجناحين 
الآأيمن الا تسر بکبلات تحکم (contro cables)‏ أو بقضبان شد (push rods)‏ 
بحيث يبقى آنف الدفة الحاد ضمن محيط الجناح؛ وعند ربط الدفتين في 
الجناحين من خلال آلية تحكم الطيار تصبح التركيبة مستقرة بقوى تحكم ضعيفة 
بالنسبة إلى دفة بدون موازن إيروديناميكي. 


الشكل 6-5 دليل اختبار الطيران لاهتزازات دفة فرايز على الطائرة الشراعية ×°٤°6-3۷¥ 2٥0‏ 
الناتجة من تناوب انيار وعدم انهيار نتوء الآنف في حر كات الدفة إلى الأعلى. تظهر الصورة 
العليا المسجلة الضخمة لتسجيل سرعة الدحرجة. وتظهر الصورة الدنيا الرسم البياني معدل 
سرعة الدحرجة فى ح ركتى دحرجة خاطفتين بدفة عظمى. تظهر اهتزازات الدفة بشكل 
تموجات على قيم الذروة. 3 قيادة سلاح الطيران الأمريكي الصورة 89368» 1942). 
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لقد اعتقد بأن الأنف الحاد لدفة فرايزء الذي يبرز تحت السطح السفلي 
للجناح عند انحراف الحافة الخلفية للدفة إلى الأعلى» يساعد على تخفيض 
الانعراج المضاد عند الدحرجة. وتكون الحافة الخلفية للدفة المرتفعة إلى الأعلى 
(«ه۲هانة صس) عند نزول الجناح الأيمن إلى الأسفل وتدحرج الطائرة إلى اليمين. 
وفي حالة الانعراج المعاكس (سهر إم۷له)» يتحرك الجناح الأيمن النازل إلى 
الأمام» فيما تنعرج الطائرة في الاتجاه المعاكس الذي يتطابق والدحرجة إلى اليمين. 
لقد افترض أن فصل الانسياب من بروز أنف دفة فرايز يزيد من الكبح على الجناح 
النازل فيشده إلى الخلف مقَلَلاً من الانعراج المضاد. إن هذا يحدث إلى حد ماء 
ولکن عند تصميم جناح عادي بنسبة وجاهة (٥ا۲۵ءهمءه)‏ تزيد على القيمة 6 
تقريباًء يتغلب عزم الانعراج الإيروديناميكي الناجم عن حركة الانعراج (المشتقة 
e‏ على ا ا E yaw)‏ يتأثر هذا الحرم دفات إل 
ا ا والُکمل ا دفة الاتجاه ll‏ مع انحراف دفة الدحرجة. 


لقد ظهر أن لدفات فرايز مشاكل فى الطائرات الكبيرة» حيث يوجد كبل 
و ا کے ت و ر ا 
٥‏ في عام 1942 كان الآنف الحاد لدفات فرايز ينهار. ولاينهار بصورة 
متعاقبة عندما تكون هذه الدفات في وضع انحراف معين. وهذا يخلق أيضا حالة 
ارتجاج (2«اه]اط) فيها وبعدها في أنف دفة الدحرجة عند أكبر زاوية انحراف» 
يصحبه انخفاض في توازن عزم المفصل. ويسمح شد كبل التحكم بقوة عودة 
دفة فرايز إلى الوضع الحيادي. لكن طالما كانت زاوية دفة الدحرجة تخفض من 
عدم انهيار الآنف» فإن الموازن الإيروديناميكي يرجعهاء فتعود الدفة من جديد 
نحو الانحراف الآعظمي» متممة الدورة (الشكل 6-5). 

لقد کان علاج المشكلة في الطائرة 3× يتحدد في تحجیم زوايا دفة 
الدحرجة إلى الأعلى من 30 إلى 20 درجة» وفى تقليل استدارة تدوير الأنف الحاد 
لتأخير عملية انهياره. وقد تم اختبار دفات E‏ بأنوف عالية لتأخير 
الانهيار» في بريطانيا في بداية عام 1934 من قبل هارتشورن (0۲1طءاHar‏ .8 )A.‏ 
وبرادفیلد (1۵عنگله8 .۴.8). وتم التحقق من ميزات الآنف العالي لدفات فرايز 
فی اختبارات N۸٤٨۸‏ على الطائرة كورتيس ۴-40 »› (1945 ,4s07ە6).‏ و 
ابت حافة خلفية مائلة إلى الأنف العالي في دفات فرايز على الطائرة ۴-40» 
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لتعويض فقد الموازنة الإيروديناميكية عند الاأنحرافات الصغيرة. لكن بقيت القوة 
الجانبية لعصا القيادة خطية إلى حد كبير مع مجال حركة صغير للأعلى مقارنة 
بكامل مجال الحركة (مجموع الحركة للأعلى والأسفل). وقيل إن زاوية دفة 
مقدارها 48 درجة» مع توفير سرعة 200 ميل/ الساعة تعطي معدل انعراج عالياً 
ولا إحداثياً يتمثل بالعلاقة 2۷/لم» ويساوي 0.138. 


5 - 6 تفاضل دفتى الدحرجة Aileron Differential‏ 

إن التفاوت فى الحركة الانتقالية لاحدى دفتى الدحرجة بالنسبة إلى الآخرى 
E E N E a a‏ 
التحكم من خلال الاستفادة من انحياز عزم المفصل في اتجاه و|lحد (Jones and‏ 
Nerkin, 1936, Gates, 1940(‏ . وعند زوايا هجوم موجبة للجناح > يعمل عزم 
المفصل على كل من الدفتين عادة برفع الحافة الخلفية إلى الأعلى بحركة تَصِفها 
إلى أعلى. وبافتراض أن حرف الدفة إلى الأعلى قد أعطى حركة انتقالية أكبر من 
الحركة الانتقالية للدفة الأخرى بفعل حركة عصا تحكم أو عجلة قيادة واحدة» 
حينئذ يكون العمل الناتج من عزم المفصل للحافة الخلفية المنعكفة إلى الأعلى 
المؤثرة في الدفة المرتفعة يمكن أن يكون مقارنا لعمل الطيار في تحريك دفة 
الدحرجة المنخفضة لمعاكسة عمل عزم المفصل للأعلى. وعليه» فإن قليل من قوة 
الطيار تكون ضرورية لتحريك المجموعة. إن التفاضل الملائم للعوم صعودا هو 
ارتفاع في الحافة الخلفية لدفة الدحرجة وليس انخفاضا. وتكون القيم النمطية 30 
درجة إلى الأعلى و15 درجة إلى الآسفل. ويمكن زيادة» وحتى عكس عزم 
المفصل» من خلال جنيحات الضبط الثابتة (كطها له×تا) . 

يرتبط انحراف الدفة إلى الأعلى» مع القيم السالبة لمشتق عزم المفصل 
»€» ويأخذ أكبر قيمة عند زوايا هجوم عالية للجناح» وبإهمال الطيران 
المتسارع› فإن زوايا الهجوم العالية للجناح العلوي (2«اس طعاط) تحصل عند 
السرعات المنخفضة. لذلك» فإن لتفاضلية الدفة تأثيرا سينا على تخفيض قوى 
التحكم بالدفة عند السرعات المنخفضة أكثر منها عند السرعات العالية» حيث 
تكون التخفيضات مطلوبة فعلا. بالاإضافة إلى صفة تخفيض القوة التفاضلية 
للدفة» فإن زيادتها إلى الأعلى بالنسبة إلى الأسفل تميل إلى تقليل زاوية 
الدحرجة المضادة عند انعراج دفة الدحرجة» عندما يكون الأنف ميالاً إلى 
التأرجح بشكل أولي في الاتجاه المعاكس لأمر الانعراج. 
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الشكل 7-5 مبداً تفاضلية الدفة» أو الانتقال غير المتناظر إلى الأعلى والأسفل. حر كات مرفق 
العصا ۸0 لنفس الكمية لكل جناح تسبب انحرافات كبيرة في الدفة إلى الأعلى اة أكبر من 
انحرافات الدفة إلى الأسفل (Jones and Nerkin, NACA 586, 1936 ù) . 5 dmax‏ . 


یہبقی الانعراج المعاكس ( )4d verse yaw‏ في دحرجة الطائرة مشكلة قائمة لا 
سما فن الطاقرات. الحدهة قات الا ستقراهة الاتجاهية القللة كالطانرات بدرة 
ق O O A O E ISS‏ 
وتكون هذه الوسيلة الأكثر تأثيراً لتفاضل الدفة للتغلب على زاوية الاتجاه المضادة. 
5 7 للمى ازن أو جنيحات الضبط العام Balancing or General Tabs‏ 

O E 
التحكم» حيث يوجد ذراع عزم كبير حول خط المفصل. تحدِث الحافة الخلفية‎ 
للجنيح على سطح التحكم العلوي ضغطاً موجباً نسبياً وذروة ضغط سالب نسبي‎ 
على خط مفصل سطح الجنيح الموازن (طه)» وتقود تغيرات كلا الضغطين‎ 
سطح التحكم في الاتجاه المعاكس للجنيح»› أو الحافة الخلفية للأسفل.‎ 

عندما يُربط الجنيح الموازن بالجناح الرئيسي لكي يُعين الجناح في معاكسة 
حركة سطح التحكم > يدعی عندها بالموازن أو جنیح ائځضbıط (balancing or geared‏ 
(4. وتستخدم جنيحات الضبط على نطاق واسع لتخفيض قوى التحكم العائدة 
لانحراف سطح التحكم t4(‏ ene1ع)‏ » ولیس لھا آي تأثير في عزم المفصل العائد 
لزاوية هجوم سطح الجناح أو الذنب. تتضمن الطائرات بجنيحات الضبط› كلا من دفة 
|î\Yجol (rudder)‏ في الطائرة لو کھید جيٽ wۃliر (Lockhead Jetstor)‏ وفي الطائرة بيل 
P-39( 9‏ 8611) ذات دفات فرایز » والطائرة كونفير 880› ))0٩۷¡۲(‏ . 
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Trailing-Edge فودشll زاوية الحافة الخلفية وتحكمات السطح‎ 8 - 5 
Angle and Beveled Controls 


إن لزاوية سطوح الحافات الخلفية (ك#عله ع«نانهإ)) أو ما يسمى ب زاوية 
الحافة الخلفية» تأثيراً كبيراً على عزم المفصل الإيروديناميكي لسطح التحكم. 
ولم يكن هذا متحققاً من قبل مهندسي الاستقرار والتحكم الممارسين حتى 
عصر الحرب العالمية الثانية. فقد عرف على سبيل المثالء أن الزاوية الكبيرة 
للحافة الخلفية مسؤولة عن حركة دفة الزعنفة (إءللنء) الثعبانية المحيرة 
المكتشفة في عام 1937 في الطائرة دوغلاس .0٥-2‏ واقتباساً من وثيقة داخلية 
لشركة دوغلاس بتاريخ 2 تموز/يوليو 1937 من قبل أوجين رووت (متحف 
الطیران» سانتا مونیکاء کالیفورنیا)» نورد ما لى : 


كان لطائرات 0٥-2‏ الأولى صفات غير مرغوب فيهاء هي أن الطائرة 
وهى فى الأجواء الهادئة تظهر اهتزازات طولية تزداد سوءاً فى الأجواء 
الضطرة و كان الخون بالفشان لدف ر كات لطا ة اهر ة وة كا 
لوحظ من خلال رؤية دفة الاتحاه (ءللںء) خلال الطيران» إن الدفة تتحرك 
ذهاباً وإياباً طالقة العنان لاهتزازات الطائرة. 

من المعروف أن سطوح التحكم تَبسّط عادة على امتداد خطوط مطيار 
الجناح وبسبب هذه الحقيقة . فإن الجزء الخلفي للسطح العمودي› أو دفة 
الاتجاه» له جوانب منحنية. وكان الاعتقاد بأن هذه الجوانب تسبب 
الاضطراب لأنها تفصل الهواء عن سطح دفة الاتجاه قبل بلوغه الحافة 
الخلفية. وبعبارة أخرى وجود منطقة من الدفة لا يصطدمها الهواء» على 
الرغم من حركة الدفة . الأمر الذي ب يحفز الحركة التذبذبية للدفة. و 
تمت زيادة الانحناء تدريحياً نحو الحافة الخلفية لدفة التوجيه كطريقة 
لتقليل المناطق المفترض أنها ميتة . . . . إلا أن هذا التغيير الذى قمنا به 
على دفة الاتجاه كان بالتأكيد في الاتجاه الخاطئ » لأن اهتزازات الطائرة 
ازدادت شدة. . دوعا تریب ریا ت ف کل متاه عل جل من 
ا حاولا اخ ا ت یاد وات هة بولا م 
تلك التي تنتج عادة من استعمال مطيار للسطوح العمودية. وقد شعرنا 
بالارتياح من اختفاء الاهتزازات بشكل كامل عند استعمال هذا النوع من 
دفة الاتحاه. 
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الأفعواني» بإنقاص ميل دفة الاتجاه من خلال تخفيض زاوية الحافة الخلفية. فإن 
NS E EN SN a E a‏ 
التي تملاأء وتوسع» محيط هذا السطوح. لقد فهمنا الان الدور الذي تلعبه زاوية 
الحافة الخلفية لسطوح التحكم على عزم المفصل. وعليه» فقد خففت طبقات 
الجناح المجاورة (sإ#رها‏ رعةل«سهط) من الجوانب المواجهة للربح أو من سطح 
الجناح الذي تمتد منه سطوح التحكم بالمقابل» وجرى تعزيز سماكة الطبقة 
المحاددة للجناح من جهة سطوح التحكم المواجهة للرياح عندما تتحرك هذه 
السطوح بعيداً عن مجرى الهواء. وبعبارة أخرى تم تخفيف سماكة الطبقة 
المحاددة على السطوح السفلى لسطوح التحكم وزيادتها على السطوح العليا 
للحصول على زوايا سطح تحكم صغيرة للأسفل أو زوايا هجوم موجبة للجناح. 


إن تأثير هذا التفاضل في فعل الطبقة المحاددة للحصول على زوايا تحكم 
للأسفل أو زوايا هجوم موجبة للجناح يكون بإحداث انسياب يلتصق بقوة على 
الجانب السفلى لسطح التحكم وليس على جانبه العلوي. فعند جريانه على 
امتداد السطح السفلي ينحني التيار الهوائي باتجاه الحافة الخلفية. ويُوجد هذا 
الانحناء امتصاصاً موضعياً للهواء» تماماً وكأنه جنيح تحكم إلى الأعلى. من 
ناحية أخرى» فإن الطبقة المحاددة السميكة نسبياً على السطح العلوي تجبر 
الانسياب على إهمال التقوس على السطح العلوي. وإن غياب تقوس الانسياب 
حول السطح العلوي يكمل التناظر الوظيفي المتمثل بتاثير انحراف جنيح التحكم 
إلى الأعلى. التوصيف التقنى لهذا الأثر هو أن الزوايا الكبيرة للحافة الخلفية 
لسطح التحكم تخلق قيم موجبة للمشتقات و٥‏ و»»٥»‏ التي هي مشتقات العوم 
(floating)‏ والاسترجاع (t018ا)‏ على التوالیى. 

لقد أصبحت الآلية الحركية للاهتزازات الجانبية - الطولية غير المستقرة لدفة 
التوجيه الحرة ة معروفة ة على جانبي المحط الأطلسي بعد تجربة الطائرة دوغلاس 
2-٣€D؛‏ فقد تم حساب الاهتزاز الانعراجي لدفة الاتجاه وهي تطفو باتجاه 
الريح )1939 .)Bryant and Candy,‏ وھذا تم تأکیده في دراستين NACA‏ 
.)Greenberg and Sternfield, 1943), «(Jones and Cohen, 1941)‏ کما آن الربط 
الإيروديناميكي بين زاوية الحافة الخلفية وعزم مفصل سطح التحكم» المتضمن 
الميل نحو العوم» يكمل هذه الرواية (1942 ,esصA Jones and‏ . 

إکمالاً للنجاح الذي حققته دفة الاتجاه مسطحة الجوانب في تعديل حركة 
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الانعراج الأفعوانية في طائرة دوغلاس 0٤-2‏ أصبحت هذه الجوانب المسطحة 
مطبقة كنماذج قياسية في طائرات دوغلاس. ويّنسُّب وليام كوك .8 mهناازW)‏ 
٤٥0(‏ إلى جورج شيرار )George 8. Shi e۲(‏ إدخال سطوح التحكم المستوية 
في طائرات بوينغ» حيث استخدمت لأول مرة في نموذجها 8-17۴ و8-29 . 
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الشكل 8-5 تغير معيار عزم المفصل ال مثالي مع زاوية الشدف ١‏ لسطح نحكم مشدوف . (من : 
(Phillips, NACA Rep. 927, 1948‏ . 
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هذا وتتغاير زوايا الحافة الخلفية لسطوح التحكم المغلفة بالقماش عاإطها) 
covered contral surfaces)‏ liûÎء‏ الطيران بوجود تفاضل ضغطى على امتداد 
القماش (1944 .)٤1٠۷,‏ وبسبب ذلك فقدت طائرة نقل نوع دوق 
C-74(‏ asاDu)‏ عام 1946» عندما سبب تضخم القماش بین أضلاع (sطن)‏ هھیکل 
دفة الرفع زيادة في زاوية الحافة الخلفية نتج منها اهتزازات تسلق/ انحدار عاام) 
(صti0 oscil‏ عنيفة خلعت طرفي الجناح. وبسبب هذه الحادثة صارت روافع 
الطائرة ٥-74‏ تغلف بالمعدن وليس بالقماش. 

تعمل حافة التحكم الخلفية المشدوفة في دفات الدحرجة (ك«هءمانه) بشكل 
جيد في زوايا شدف معتدلة» وعند تطبيقها في الطائرة مwgۃilغ P-51 (Norht‏ 
».American P-51 Mustang)‏ ضاعفت الدفات من معدل الدحرجة المتاح عند 
السرعات العالية» حيث تحدد قوى التحكم العالية من الكمية المتاحة لانحراف 
E E N E E O N E PSE NIE‏ 
عند أرقام ماخ اة مسب ارجا اهارا ر مركن لكل 5 6 
استمرت سطوح التحكم المشدوفة حتى وقتنا الحاضرء وقد استخدمت على 
سبيل المثال في دفات الدحرجة للطائرة غرومان/ غلفستريم تايغر ۸4-5 
)Gruman/ Ga ftream AA-5 Tiger)‏ وعلى بعض طائرات موونیه (رم«صM00)‏ . 


5 _ 9 أنظمة التحكم الكبلية Corded Control‏ 

اخترعت أنظمة التحكم الكبلية» على ما يبدو في بريطانياء وتمثلت 
بكبلات سلكية معدنية تربط إلى سطوح التحكم آمام حافاتها الخلفية تماما على 
أحد أو كلا جانبي سطح التحكم. ويكون الفعل الناتج من أنظمة التحكم الكبلية 
هو عكس فعل تحكم السطوح المشدوفة. 

يننج عن الشدوفات على جانب سطح التحكم الذي يجابه الريح ضغوطاً 
سلبية نسبيا قرب الجزء المشدوف الذي يوازن سطح التحكم إيروديناميكياء 
مخفضاً بذلك القوى المؤثرة. من ناحية أخرى» ينتج من الكبلات المربوطة 
على جانب سطح التحكم الذي يُواجه الريح ضغوطاً موقعية موجبة على السطح 
الواقع أمام الكبل تماماً. وهذا يزيد من تحكم القوى المؤثرة. 
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الشكل 9-5 التأرجح في الانحرافات الصغيرة» الجانب السفلي لسطح التحكم المشدوف. 


دفات الدحرجة المشدوفة بزاوية مفرطة 32 درجة تمر بدور اهتزاز حدد على الطائرة ۲-51× . 
لقد رسم الاهتزاز بشكل سيئ عن الأصل. (من : 1947 ,868 (Toll, NACA Rept.‏ . 


هذا وتستخدم الكبلات على جانبي سطح التحكم لحذف التأرجح 
الإيروديناميكي. وعندما تربط الكبلات على جانب واحد تعمل بمثابة جنيح موازن 
(طه† صذءا) ثابت. لقد تم تحقيق قوى تحكم ضعيفة للغاية بالقص والتجريب 
)cut and try process)‏ من خلال الہدء مع e‏ نار نت ارود ایکا 
والناجمة عن موازنات الجزء الناتئ الكبيرة عمداً. صحح الكبلات الطويلة جداً 
قوى التأرجح» مُؤمنة قوى تحكم مستقرة. وفي عملية القص والتجريب يتم 
تعيير الكبلات مرة أخرى بزيادات معينة لغاية الحصول على قوى مخففة ترضي 
اار و ل ۰ 

تسمى الإسقاطات العمودية (ئ«٥ناءءزهإم)‏ القابلة للتغيير» على الحافة 
الخلفية للجناح» بقلابات غورنيه (رع«عدا6)» وهي بمثابة جنيحات موازن بكبل 
من جهة واحدة. 
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5 10 الكابح كدفة دحرجة (کابح دفة الدحرجة) Spoiler Aileron‏ 


يتجه كابح دفة الدحرجة نحو الآعلى من السطح العلوي لأحد الأجنحة» 
بهدف تخفيض الرفع على ذلك الجناح وإنتاج عزم دحرجة (الشكل 10-5). إن 
لكابح دفة الدحرجة نفس الاستخدام وبشكل متناظر في تخفيض الرفع وزيادة الكبح 
(48إك) على الطائرات النفاثة الكبيرة من أجل انجاز عمليات هبوط سريعة» وفى 
مساعدة المكابح على المدارج. وتستخدم كوابح دفات الدحرجة عادة إما اشر 
الحافة الخلفية للجناح لتحقيق حط بقلابات هبوط كاملة الامتداد أو لتقليل 


إمكانية لي الجناح بسبب فعل دفة الدحرجة في الأجنحة المرنة كثيراً. 


ہس "32700 کی 


الكايح (ائو ضع الحياد ي) 


T8 


Sz. 2 
CE 


(الجزء الخارجي) 
CS3 b/2)‏ 


}490/2{ الڃڌ ء الداخگئي 
الشكل 10-5 الكابح الشقى الضموم (e1اspoi‏ otاء-عuام)‏ لدفة الدحرجة فى طائرة بلاك ويدو 
نورثروب (سەلWi )Northr0p ۴-61 Black‏ . عاولة لتحویل معظم الحافة الخلفية للجناح ( إلى 
قلابات هبوط) (كمها؟ 8«ال«ه1) بدلا عن دفات الدحرجة. توفر دفة الدحرجة الصغيرة 
المستخدمة كدليل تدوير للشعور بقوة العصا. (من : 1947 ,848 (Toll, NACA Rept.‏ . 
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لا تزال التفصيلات الإيروديناميكية حول عمل هذا الكابح غير 
E SEN a ER a a‏ 
لايروديناميك الكابح سریع الفتح مرحلتين» مرحلة الفتح ومرحلة الحالة 
المستقرة (steady state condition)‏ . 


Spoiler opening aerodynamics إيروديناميك مد الكابح‎ 1 - 10 - 5 


أظهر المد السريع للكابح على السطح العلوي للجناح تجريبياً أو من 
خلال دراسات النفق الهوائي زيادة لحظية في الرفع» متبوعة بانخفاض سريع 
إلى قيمة الحالة المستقرة (عuاه۷‏ اء رلههاء) التى هى أقل من القيمة الأصلية. 
فعند سرعة ريح 39 قدم/ثاء تنتهي الزيادة الابتدائية بأقل من نصف ثانية» 
وتظهر الحالة المستقرة فى غضون ثلاث ثران (1997 (Young, Xu, and Gu,‏ 
ر ا ا ا ات اور ارو ر 
الدوامة المنفصلة (×٤إv0‏ ممإعءزd)‏ أن الزيادة اللحظية الابتدائية في الرفع 
المرتبطة مع جريان الدوامة من الحافة العليا للكابح تجري في الاتجاه الذي 
يزيد صافي دورة المطيار )ne airfo1 circulation)‏ في اتجاه الرفع. وإن جريان 
الدوامة الناتج من الحافة الخلفية للجناح في الاتجاه المعاكس يخفض من 
الدورة إلى قيمة الحالة المستقرة. ولا تتوفر نتائج تجريبية واقعية إلى حد الأن 
تؤكد نموذج الدوامة هذاء وكل مالدينا نتائج حسابات نظرية فقط. 

من ناحية أخرى تبین تجارب يونغ»› (Young, Xu, and Gu) gغو «gag‏ 
أن توافر فراغات صغيرة بين الحافة الدنيا للكابح والسطح العلوي للجناح 
يخفض الزيادة اللحظية للرفع الذي يتبع امتداد الكابح. وهذا يتفق وجريان 
الدوامة الصغير من الحافة السفلى للكابح في دوران معاكس لجريان الدوامة عند 
الحافة العليا. ولقد استخدم هذا الفراغ بين الكابح والجناح أيضاً لتخفيض أثر 
الاهتزاز أو الاضطراب (]؟اط). 


5 - 10 - 2 إيروديناميك الحالة المستقرة للکابح Spoiler steady-state‏ 


aerodynamics 


الانسياب الخارجى Î (external flow)‏ التدفق الكمونى (سه!؟ اهنامماهم) الذي 
يشابه تأثير انحراف الحافة الخلفية للجنيح من نوع القلاب (ءkنا-مها؟)‏ نحو 
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الأعلى. في الحالة الأخيرةء ترتفع خطوط الجريان (sع«ناصهء۲)ء)‏ فوق الجناح 
وهي متجهة نحو حافته الخلفية. بالتالي» تكون فعالية تحدب الجناح سلبية في 
منطقة الحافة الخلفية» مسببة فقداً واضحاً في دورة الجريان والرفع. الفرق في 
الحالتين هو أن فعالية الحافة الخلفية للجناح في حالة مد الكابح تكون في 
مكان ما فى منتصف منطقة الفصل» بدلا من كونها عند الحافة الخلفية 
ا ا 


Spoiler operating forces قوی تشغیل الكابح‎ 3 - 10 5 


تكون عزوم المفصل للقلاب العادي الممفصل» وللكابح الشفوي الشقي 
airleron)‏ erاspoi‏ ipا‏ otاs)‏ فوق دفة الدحرجة التى سنسميها دفة الدحرجة 
ANA e a‏ 
الهواء. وتم أيضاً تصميم قوس سحب لدفة الدحرجة الكابحية عندما تكون قوى 
التشغيل» وعزوم المفصل ضعيفة جداً. ومع أن الضغوط الإيروديناميكية على 
السطوح المنحنية لدفات الدحرجة الكابحية تكون مرتفعة» فإن خطوط الفعل 
لهذه الضغوط تكون موجهة نحو خط المفصل ولا تظهر كعزوم مفصلية. فالعزم 
المفصلي ينتج فقط من قوى الضغط عند نهايات الأقواس» ومن قوى احتكاك 
صغيرة على السطوح المنحنية للجناح. 


5 10 - 4 تطبيقات دفة الدحرجة الكابحية (الكابح المستخدم 
كدفة دحرجة) Spoiler aileron application‏ 

إن ول تطبيق مبكر لدفة الدحرجة الكابحية كان على الطائرة بلاك ويدو 
نورثروتٽ «(Northrop P-61 Black Widow) «P-61‏ التي دخلت حیز الإنتاج في 
عام 1943. ولقد وضح التطبيق على هذه الطائرة التسويات الضرورية الواجب 
اتخاذها عندما يتم تكييف تصميم ما تم اختباره في نفق هوائي في تجربة طيران 
فعلية. وكما هو واضح فإن دفة الدحرجة الكابحية تعمل فقط في وضعية المد 
إلى الأعلى. ولكن الممارسة أظهرت عدم إمكانية وصول الدفة إلى وضعية ميتة 
ضمن الجناح عندما يتم سحبها من وضعية الامتداد إلى الأعلى. لذا كان الحل 
العملي الوحيد هو تعشيق دفات الدحرجة الكابحية في الطائرة ۲-61 إلى نظام 
التحكم الكبلي المربوط بالعجلة من خلال حركة تفاضلية. فعند بسط الدفة 
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بالكامل إلى الأعلى في أحد الجهات ينتج قيمة طفيفة في زاوية دفة الدحرجة 
الكابحية إلى الأسفل في الجهة الأخرى. في الحقيقة تبرز دفة الكبح نحو 
الآسفل بعض الشيء عن أسفل سطح الجناح. لذلك تحمى من جريان التيار 
اة كل ااا بدو و كاه وء مسحل طوكا. 


تخضع دفات الدحرجة الكابحية في النموذج الشقي المضموم )eصtyp-plug(‏ 
إلى انعدام الخطية (رانهء«نا«مه) أثناء الجزء الأول من حركتها خارج الجناح. 
وتحاول الضغوط السالبة على السطح العلوي للجناح امتصاص الكوابح 
الخارجة» مسببة تحكماً غير متوازن. هنا قد يوجد حاجة إلى نوابض مركزة 
)centering springs)‏ . ویمکن أن يكون هناك مجال صغير من تأثير معاكس لدفة 
الدحرجة» فإذا بقي الانسياب الهوائي ملتصقاً بالسطح العلوي للجناح خلف 
الكابح والذي يظهر بسبب إسقاطات صغيرة للكابح. إن عدم الخطية عند 
الاأنحرافات الصغيرة لدفة الدحرجة الكابحية في الطائرة ۶-61 كانت قد تم حلها 
(كفكرة متأخرة) من خلال استخدام دفات دحرجة صغيرة من نوع القلاب -مها؟( 
(sصەerاiه‏ keناء‏ تدعى دليل دفات الدحرجة «(guide ailerons)‏ تقع في أطراف 
الجناح. 


بيّنت اختبارات النفق الهوائي والطيران الأول على الكوابح المستخدمة 
في التحكم الجانبي اعتبارات تصميمية مهمة» تتعلق بموقع أوتار مقاطعها على 
الجناح. تقع الكوابح تقريبا في منتصف وتر الجناح وتكون فعالة جداً بالمعنى 
السكوني» لكن لها تأخيرات ملحوظة. ذلك أنه بالنسبة إلى الكوابح 
الموضوعة في الأمام» لا ينتج منها تغيير مباشر في الرفع أو في عزم 
الدحرجة بعد انحراف مفاجئ للكابح إلى أعلى. وحيث إن دورة المطيار 
والرفع قد تم تحديدهما بشرط كوتا ))٤4(‏ للحافة الخلفية» حيث من 
المحتمل أن يتعلق التأخير بالزمن المطلوب لوصول اضطراب الانسياب عند 
الكابح المتوضع في الأآمام إلى الحافة الخلفية للجناح. لذاء لا تبرز مشاكل 
التأخير في الكوابح المتوضعة في الخلف» حيث توجد دفات الدحرجة من نوع 
القلاب )2001 (Choi, Chang and Ok,‏ . 

وهنالك صفة أخرى للكابح وجدت في مراحل الاختبارات الأولى» ذات 
وقع كبير عندما تصبح عملية تدوير دفة الدحرجة بالاتجاه المعاكس مشكلة 
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قائمة. فإن مد الكابح ينتج عزم تسلق/ انحدار (۸۲ ٣0‏ عمنطءtام)‏ على 
مقطع الجناح (لمقدار مبين من تغير الرفع) أقل بكثير من نتيجة دفات 
الدحرجة من نوع القلاب. ويسبب عزم الرفع للمقطع الموقعي الذي تسبّبه 
دفات الدحرجة» التواءات (اsاه)‏ في الجناح في اتجاه ليعاكس الرفع الذي 
تسببه هذه الدفات. 

لهذا فإن الكوابح شائعة جداً في التحكم الجانبي للطائرات ذات الأجنحة 
المصممة بنسبة وجاهة (هناةإ ٥ممصءهة)‏ كبيرة» كما سيتم مناقشته في الفصل 
التاسع عشر (الطائرة المرنة). 


)0utboard Aileron)‏ دة الدحرجة الخارجية 


EO: 


الشكل 11-5 مد الكابح الشفوي الشقي في البوينغ 707. إلحظ السطح الأعلى المكشوف لأول 
عنصر من القلابات. تفسد الكوابح المفتوحة الشق الذي يوجه التدفق اعتيادياً على قلاب السطح 
العلوي» خفضاً من فعاليته. جسن تخفيض الرفع من قوة التحكم الجانبي عندما تستخدم 
الكوابح بشكل غير متناظر أو كقوة كبح (فرملة) عندما تمد بشكل متناظر بعد هبوط الطائرة 
مباشرة (وهھی تدرج على الأرض) (مڻ : 1991 ,707 (Cook, The Road to the‏ . 


لقد صمم الكابح الشفوي الشقي من خلال مفصلة بنية الجناح التي 
تشكل الجزء العلوي الخلفي للشق» على قلابات الهبوط الشقية. وحيث إن 
عضادة الجناح الخلفية W178 SP21۲(‏ 2۲ا) موجودة E‏ آمام قلابات الهبہوط› 
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فإن تمفصل الكوابح الشفوية الشقية والمخدمات (8كه۲۷ءء) الهيدروليكية المشغله 
الشفوية الشقية عند إنزال قلابات الهبوط. ویفتح مجاز القلاب (اهاء مها؟) نحو 
الأعلى عندما ينحرف الكابح الشفوي الشقي إلى الأعلى مخفضاً فعالية القلاب 
فى ذلك الجانب فقط» ورافعاً عزم الدحرجة (ع«لااهء) (الشكل 11-5). 


Internally Balanced Controls المتحكمات المتوازنة داخلیاً‎ 11 - 5 

لقد كان النوع الآخر من سطوح التحكم الموازنة الذي زامن ظهور سطوح 
التحكم المشدوفة هو المتحكمات المتوازنة داخلياً والتي سمّيت في بريطانيا 
العظمى بمتحكمات ويسلاند - ارفينع الnتوijlgة‏ lsخll (Westland-Irving‏ 
balanced controls)‏ اinterna.‏ لقد كان القصد من تصميم هذه المتحكمات 
استبدال الموازن الإيروديناميكي الخارجي الذي يعد مصدرا للكبح في الجناح 
بسبب الفرملة التي يحدثها في محيط الجناح. ففي المتحكمات المتوازنة داخلياً 
تكون المساحة السطحية أمام خط التمفصل (١«1ا٠ع«ذط)‏ بشكل رف أو صفة 
رقيقة (16عطء «اطا) محتواة تماما ضمن محيط الجناح (الشكل 12-5). 

وما لم يكن الجناح سميكاً» وما لم تتركز بعض سماكته في الخلف» 
سيفرض الخلاء الميكانيكي (ءءدهءهءاء اaءزمهطءءه)‏ على المصمم إما أن يجعل 
الرف صغيراًء محدَداً الحجم المتوفر للتوازن الإيروديناميكي» أو أن يجعل 
حركة سطح التحكم صغيرة» أي تحديد التأثير. 

بالمصادفة» فقد ظهرت أنظمة التحكم المتوازنة داخلياً بنفس الوقت 
تقریبا مع مقاطع مطاییر الجناح وفق السلاسل 67 ,66 ,65 N۸04۸‏ . وکانت هذه 
سطوح انسياب تدفق رقائقية (ءاذه؟ انه سها؟ اد«نصه!1) للأربعينيات والخمسينيات. 
لقد كانت دفات الدحرجة المتوازنة داخلياً الشريك الطبيعي لسطوح الانسياب 
الرقائقية» بعد أن تم الحصول على التوازن الإيروديناميكي بدون وجود سطح 
يقطع الجناح خارجيا مسببا للكبح في الجزء الناتئ منه. ليس فقط ذلك» بل 
في السلاسل 66 و67 التي لها مواقع خلفية بعيدة من سماكة الجناح العظمى. 
وهذا يساعد في حل مشكلة الفراغ التي يحتلها الرف داخل محيط الجناح. 
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a‏ سے 
قجوة تهوية .» 0-005 مت اگوتر 


معامل الضغط ۴ 
زک 


ا ا 
E‏ 


الشكل 12-5 سطح التحكم المتوازن داخلياً» يستخدم لتخفيض الكبح بحذف تجاوز الجناح 
الذي كان مطلوباً في موازنات الجزء الناتئ إيروديناميكياً. إن الضغط عند فجوة الهواء العلوية 
والسفلية اللحصور ضمن الححرة ة الكتيمة يوازن السطح حول مفصلته. عوامل الضغط المبينة 
مصممة للحصول على انحراف السطح بمعدل 5 درجات فقط إلى الأسفل. (من : Toll,‏ 
.(NACA Rep. 868, 1947‏ 


أما بالنسبة إلى المطايير الرقيقة فإن تحويرات الموازن الداخلى لمعالجة 
موضوع الخلاء الميكانيكي تیسرت بالموازن الداخلي المركت DE‏ 
internal balance)‏ . يتألف الرف المركب لهذا الموازن من اثنين من الأجزاء 
المتمفصلة» أو حتى ثلاثة. وتتمفصل الحافة الأمامية للرف المتقدم مع جزء ثابت 
من هيكل الطائرة (كالذنب أو الجناح أو عضادة الجناح الخلفية (الشكل 13-5). 
ولقد ظهر أن آول تطبيق للموازن الداخلي المركب قد تم من قبل وليام كوك 
)Wi1liam H. Cook)‏ على طائرة البوينغ ستارجيیٽ 8-47 « (Boing B-47 starjet)‏ 
هذا وقد جهزت روافع )elevat0(‏ ومو جهات (ءإeللںا)‏ الطائرة بوینغ 8-52 
برفوف مركبة في الأجزاء الداخلية لسطوح التحكم ورفوف بسيطة في الأجزاء 
الا ا 
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مخطط تو ضيحي لتر کیب عتاصر الموازت المركب 


جچتیج ضيط 


2 
E 


دقة الرفع متخقضة 


سطح الموازت دقة الرفع جتیح ضبط 


مخطط تو ضيحي لترگيب عتاصر الموازن 


الشكل 13-5 موازنات إيروديناميكية داخلية مركبة من النوع البسيط› وثنائی العنصر لدفة 
رفع (۷410۲ء1ء) طائرة بوينغ 8-52 . تكون قطعة التوازن المركبة داخل موازن الذنب انها) 
stabilizer)‏ (من : 1956 ((B-52 Training Manual,‏ . 


استمر استخدام الموازنات الداخلية في طائرات بوينع النفاثة مثل الأنواع 
7 و727» و737. وتعتمد دفات رفع (0۲8اھ1e۷ء)‏ النوع 7 تماما على 
موازاناتها الإيرودنياميكية الداخلية» بدون استخدام لمعزز هيدروليكي. 

فى أولى رحلات 707 العائدة إلى شركة بان أميركان أدت قلة خبرة 
الطيار المساعد إلى خروج الطائرة عن مسارها فوق منطقة غاندر (ءلمةن) 
بنيوفوندلاند» وفقا لما رواه كوك. وبردة فعل تلقائية وضع هذا الطيار الطائرة 
بحالة انقضاض حاد. وعندما تمكن الكابتن والدو لينش (طء«را لاه ۷)» الذي 
كان حينئذ يتحدث إلى الركاب خارج القمرة» من العودة إليهاء مستعيداً استقرار 
الطائرة ومثبتاً انحرافاً دائماً للأجنحة لكي لا تعاود الخروج عن المسار. لقد 
أثبتت هذه الحادثة التي بموجبها جرى سحب الطائرة من انقضاض قريب من 
NOS ES AE O e‏ 
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الموازنة داخلیاً بواسطة کوابح (ه‌ازهمه)» کما تم وصفه في الفصل التاسع عشر 
الموسوم «الطائرات المرنة). 


ما النوع 727 الحديث فاستخدم نظام تحكم هيدروليكي مزدوج لكافة 
سطوح السيطرة في الطائرة. إلا أن الموازنة الإيروديناميكية الداخلية ضاعفت من 
فرص التحكم باستخدام نمط العودة للسيطرة انئليدوية (Manual Reversion‏ 
9 ال تتم قى ادااا على مرارن يعر كرو اها فن هذا الساف يدك أن 
طائرة 7 واحدة الأقل قد تعرضت إلى فقدان القدرة الهيدروليكية 
اع او و ا ق ا 


لقد استخدمت أنظمة التحكم الموازنة داخلياً في العديد من طائرات 
الأربعينيات والخمسينيات. فالطائرة المعروفة موستانغ ۴-51 لها دفات دحرجة 
موازنة داخلياًء لكنها غير كتيمة» بالاعتماد على فراغات صغيرة فى مقدمة الرف 
قاط عل الضحط الماضلن عبر ارف ولد ادت لاان گورتهن 
0× وريبوبلىك ۴-12×› XF-12(‏ 1ieاRepub)‏ أنظمة التحكم الموازنة داخلياء 
مع مشاكل عملية من ناحية الطائرة 0× . حیث یتجمع الماء على المانع» 
ويتحول إلى جليد أحيانا. 


5 12 الطيران الصافى› والمخدم بناقلات حركة وجنيحات الضط 
Flying or Servo and Linked Tabs‏ 


لقد اعتبر أورفيل دان («صu‏ .8 ماازإ0) في عام 1949 القيمة 30000 باوند 
كحد أعلى متعارف عليه لوزن طائرات الركاب التي تستخدم الحافة العليا 
للجناح مكاناً للموازن الإيروديناميكي. ولقد اعتبر دان أن الطائرات الأكبر 
تتطلب نوعاً من أنواع التحکم بجyiح‏ ضbıط (tab control)‏ وإلا فلا بد من 
استخدام أنظمة التحكم المعززة هيدروليكيا. وكانت الطائرة القاذفة دوغلاس 
9 هي الطائرة الكبيرة الأولى التي تم ربطها بتحكمات جنيح الضبط» التي 
طارت لآول مرة في عام 1941. لقد استخدمت الطائرة 8-19 الطيران الصافي 
(جنیح صرف يتحرك بدون نابض أو مخدم) أو الطيران مع مخدم )ser۷0(‏ 
للتحكم بجنیح الضبط الموجود على دفة التوجيه ودفة الرفع بالإإضافة إلى جنیح 
الضبط المربوط مفصلياً مع دفات الدحرجة. وفي الطيران بجنيح ضبط يتم ربط 
تحكمات الطيار فقط بالجنيح نفسه. وتعوم سطوح التحكم الأساسية بشكل حر؛ 
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ولا يدخل أي جهد من قبل الطيار في تحريكها. ومن جهة أخرى» في حالة 
جنیح الضبط الممفصل )plain linked tab)‏ تقسم جهود الطيار بنسب معينة بين 
الجنيح وسطح التحكم الأساسي. لقد استخدمت طائرة الركاب دوغلاس سكاي 
ماستر )١-54 Skرمهئاء۲( »٥-45‏ جنيح الضبط الممفصل على دفة التوجيه فيها. 

یتذکر روجیه شوفیلیه S1۵ ۴٤1٤(‏ .5 ۲معهR)‏ بعض لحظات القلق فى 
مرحلة الطيران الأول للطائرة 8-19 فى حقل كلوفر فى Ea‏ 
طيار سلاح الجو ستانلي اولد SÊY mA‏ صاحب الخبرة في 
الطائرات الكبيرة» على وشك أن ينساق إلى كارثة» وذلك حين «أمسك 
أولمستيد بقبضة المقود (#kهر)‏ وأدارها بعنف» في الإقلاع» كما هو معتاد على 
فعله في الطائرات الكبيرة. عندئذ» وفيما كان الجنيح يوفر في الحقيقة قوى رفع 
ضعيفة» دار أنف الطائرة 8-19 نحو الأعلى بزاوية تقدر بين 15 إلى 18 درجة» 
ليدخل في انهيار خطر»ء قبل أن يتدخل أولمستيد بحركة تحكم أمامية. 

تكون جنيحات موازنة الطيران الصرفة (ءطها ع«اوا؟) فعالة جداً في السماح 
للطائرات الكبيرة كي تطير بجهد الطيار فقط . ومع أن الطائرة 8-19 تحمل في 
الحقيقة نظام إسناد هيدروليكي في الأمام» إلا أن ضررأ كبيرا ينتج من ضعف 
التحكم بسطوح التحكم الرئيسية عند السرعات البطيئة» كما هي الحال عند 
الدزج (×ها)» وفي الجزء السابق للإقلاع» والدرج (ا»٥!اهء)‏ بعد الهبوط. إن 
جنيح الضبط المربوط (ط۲ 11«)۵) ليس بالوسيلة الأفضل لأن تحكم الطيار 
بطح الك الرس يخقل قط جمة صر جيجح الضبط إلى القطة ترففه. 
مع كل ذلك فإن تعزيز التحكم في الطائرة 8-19» أضخم قاذفة في العالم 
حينها» من خلال تزويدها بجنيحات ضبط خالصة» أو مرتبطة. بالإضافة إلى 
تطبيق هذه الوسائل في طائرة دوغلاس من قبل مهندسي ومصممي الشركة فإن 
وقفة تنويه للتأريخ لا بد منها لهؤلاء الرجال. 

ثمة قصة مفبركة عن نظام الجنيح الصرف في الطائرة 8-19 وضحت 
الحاجة إلى اتخاذ مواقف متشككة حيال بعض حكايات الطيران. فيها يذكر أن 
وتو کوبن )0t٥ K٥PP1(‏ من معهد ماساشوسیتس للتکنولوجیا )M17١(‏ قد 
طلب أن تجهز القاذفة 8-23 بالذنب العمودي للطائرة 8-19 و8-23 قاذفة 
بحجم الطائرة 00-3» والهدف اختبار شكل من الجنيح الصرف عليها. القصة 
تذعي أن الطائرة 8-23 طارت بشكل جيد مستخدمة ذنبها العمودي الضخم. ما 
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دعا إلى تصريح كوبن بأن هذا يبرهن أن لا حاجة ا العمودي 
بشكل كبير جداأً. لسوء الحظ إن هذا لم يحصل أبداًء فلقد أشار أورفيل دان 
آن: (1) الا 8-3 جاءت بعد الطائرة 8-19 بسنوات» و(2) أن هذالم 
يحدث البتة» والرواية كانت مجرد افتراء. 


5 - 13 جنيحات الضبط النابضية Spring Tabs‏ 

ا ك اه ا ا ع ا اة اا ات 
الصرفة» التي لا تعين الطيار على التحكم بالسطوح الرئيسية عند السرعات 
المنخفضة» كما هو الحال عند الدرج (i«8×ة)‏ على المهبط. في جنيحات 
الضبط النابضية» يكون ربط الطيار بجنيح أيضا موصولا بالسطح الرئيسي من 
خلال النابض. فإذا كان النابض قاسياً جدأًء تكون نتائج التحكم السريع بالسطح 
منخفضة جيدة. في نفس الوقت. فإن جزءا من جهود الطيار تذهب لتحريك 
السطح الرئيسي» مما يعني زيادة في قوی التحكم. 

لجنيحات الضبط الناإبضية سمة مفيدة في تخفيض قوة التحكم في 
السرعات العالية» حيث تكون قوى التحكم عادة ثقيلة جدأًء أكثر مما هي عليه 
في ارفا ت ال اوي اعات الحو ال بكرن الان الد رن 
جار برك امف اا عا ا ای را 
على السطح؛ فلا ينحرف جنيح الضبط إلا بجهد جهيد. والعكس يحصل في 
السرعات العالية. فإن النابض في هذه السرعات يجعل جهد الطيار لتحريك 
السطح الرئيسي ضعيفاً نسبياً مقارنة بالقوى الإيروديناميكية. فالتوتر بفعل جهد 
الطيار يفتح النابض فيتحرك. السطح الرئيسي قليلاء لكن توتر النابض» بفعل 
انحراف جنيح الضبط » يحرك السطح الرئيسي بدون جهد مطلوب من الطيار. 

ظهرت المراجع الأولى المنشورة عن جنيحات الضبط النابضية في 
منشورات مؤسسة الطيران الملكية (1941 ,sە†6a‏ ;1941 ,«س0ا8). تبعتها 
منشورات Greenberg, 1944) NA۸C°A۸‏ و1944 ,ipsاiطP).‏ لکن الفضل في ابتکار 
نموذج عام للتحكم بجنيح الضبط الذي يغطي كل التغييرات الممكنة (الشكل 14-5) 
يعود إلى أورفيل دان (1949). لقد دان ثلاثة عوامل أساسية لتوصيف 
تغييرات جنيح الضرط النابضي › والتي تت تتضمن الجنيح الموجه (طها e‏ 
والجنيح الصرف (طها (fing‏ والجنيح النابضي ائnوجa (geared spring tab)‏ . 
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کک 
JB‏ 
JB‏ 
JB‏ 
cC‏ 
CC‏ 
cC‏ 


الشكل 14-5 تصميم نظام تحكم جنيح الضبط بمخطط أورفيل دان التوضيحي. بُظهر تغيير 
نقاط التوصيل في قمرة القيادة وفي تشكيلات الجنيح النابضي لسبعة شكال ختلفة من تحكم 
الجنيح » مرتبة من الجنيح الصرف حتى الجنيح النابضي الموجه (من : Dunn, I.A.S.-R. Ae.‏ 


.(S. Proc., 1949 


ومع أن اشتقاق معادلات قوة تحكم الطيار لمختلف أنظمة جنيح الضبط 
يتضمن فقط الحالات السكونية ومبداً العمل الافتراضى إلا أن المعالجّات 
E E EEO‏ 
اك ا6 بذك الط الا ال لات الاو ا کان ج و 
بحث دان لعام 1949 الذين يريدون معرفة كيفية اشتقاق معادلاته النهائية أن 
يستعدوا لبعض الرياضيات الشاقة. 

لقد أوجز دان أن الجنيحات النابضية تستطيع إنتاج قوى طيار مُرضية في 
طائرات الركاب ذات السرعات تحت الصوتية» التى يصل وزنها إلى عدة ملايين 
من الباوندات. فی زمن نشر بحث دان» بالتأكيد کات جنيحات الضبط النابضية 
قد استخدمت فاح على طائرات الهوكر 
دفة الأتجاه للطائرة فولتي فينجانس 1e8 ۷٥٣ع e41٥e(‏ ۷)» وفي كافة محاور 
الطائرة کانبیرا (8۲۲ط«1٤).‏ وفي دفة الاتجاه ودفة الرفع للطائرة كورتيس ٣-46‏ 


yg «(Hawker Tempest) ت‎ 


159 


کوماندو» وفى طائرة ريبوبليك ۴-12×» والقاذفة الكبيرة جداً كونفير 8-36. كما 
استخدموها لاحقاً في الطائرة بوينغ 8-52 ستراتوفورتريس. تُخبرنا رواية عن دان 
أنه أدخل على الطائرة 0۳-6 كافة التعديلات بسرعة وتقريبا فى ليلة واحدة» 
والتي تضمَنت ربط وصلات أثناء اختبارات الطيران. إن ا الرئيسية في 
تطبيق جنيح الضبط النابضي تتجلي في التصميم الحذر» وفي إجراء الصيانة 
لتقليل الاحتكاك الساكن والرخاوة في ربط نظام التحكم. 


لقد شجعت تجربة الطائرة 8-19 مهندسي شركة دوغلاس على استخدام 
جنيحات الضبط النابضية لسنوات عديدة بعد ذلك. وتم تجهيز كل من 
طائرات الركاب الكبيرة ٤-124‏ والعسكرية ٥-133‏ بها. كذلك كل طائرات 
الركاب التجارية 6-۰0€ 7-» 8-» و9- زودت بشکل من آشکال تحکمات جنیح 
الضبط النابضي. كذلك زودت بها دفة الرفع في الطائرة 0٥-8‏ وجميع سطوح 
التحكم في الطائرة 0٥-9‏ حتى اخر نسخة من الطائرة 90-×. وعلى هذا 
الأساس» تم تنفيذ قاطع في دفة رفع معززة بقدرة كهربائية لتجنب زيادة حجم 
الذنب الأفقي ولتتلاءم مع تمدد الطائرة. تتجنب دفة الرفع المعززة بالقدرة 
الكهربائية فقد الجنيح الموازن (ط4ا) وتخفيضات سطح الذنب الفعال بسبب 
تحرك الجنيحات بعكس اتجاه دفة الرفع. 


إن التحكم بجنيحات الضبط لدفة الرفع في الطائرتين دوغلاس 9-» 5٤-8‏ 
هى فى الحقيقة جنيحات ضبط (ءطه) لء1«kا).»‏ والتى يكون فيها جهد الطيار 
a‏ الدفة والجنيح. وهذا يمنح اللاو كه اكر عل د الرفع عندما يدرج 
على الأرض. وتكون جنيحات الربط في دفة الرفع للطائرات 9-» 0۳-8 داخلية 
(04۲۵ط"i)‏ وصغيرة نسبيا. وقد تم زيادة جنيحات الضبط المربوطة (8طهt (linked‏ 
داخليا بجنيحات ضبط موجهة خار جیا (sطھt »)autboared geared‏ مما یزید من 
قيمة هامش الرفرفة margin)‏ utterا؟)‏ عن قيمتها في حال وجود جنیح ضط واسع 
وحيد. وعليه» تكون تحكمات دفة الرفع في الطائرة 0٥-9‏ هجينة» وهنا يتم النقل 
إلى القدرة الهيدروليكية عندما يتجاوز انحراف جنيح الضبط عشر درجات. يخدم 
نابض جنيحات الضبط كإسناد مقترح للاستطاعة العظمى لدفات الدحرجة والاتجاه 
في الطائرة (٣-8‏ ودفة الاتجاه في الطائرة .0٣-9‏ يتم تحرير (Kءهاصن)‏ جنيحات 
الضبط بشكل الي وتستخدم للتحكم عندما يحصل عطل في نظام الضغط 
الهيدروليكي. ويستخدم نفس نظام إسناد الجنيح لدفة الرفع في الطائرة بوينغ 727 . 
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كان تصميم جنيح الضبط الناإبضي لدفات الرفع في الطائرة كورتيس 
کوماندو 6-° هاما لربط مبدع تم تصميمه من قبل هارولد اوتو وينت )8۲٥14‏ 
ۈWend 0t0‏ . یتطلب أن تکون سطوح دفات الرفع موارّنة سكونيا حول 
خطوط تمفصلها لتجنب رفرفة سطح التحكم» كما ويتوجب أن تكون جنيحات 
الضبط النابضية متوازنة حول خطوط تمفصلها. لذا تضيف وزان مُوازنة جنيح 
الضبط النابضي وآلية النابض إلى عدم اتزان وزن دفة الرفع حول خط تمفصلها. 
ولذلك صمم جنیح الضرط الناإبضي لوينت (5ه4) ع«اامء ءالمءW)‏ على الطائرة 
6 ليكون كبيراً أمام خط مفصل دفة الرفع» وليعمل على تقليل كمية الموازنة 
الرئيسية المطلوبة للتوازن السكوني لدفة الرفع. 

لقد تبين أن جنيحات الضبط النابضية كانت تقريباً الفن المفقود فى غرف 
تقتميت النرم قشف الطارات: ال الوم اة مدرر ية لط علدت عا 
الهبوط» ولاستخدامات أخرى» لذلك لا تتطلب تحكمات الطيران التى تعمل على 
الهيدروليك الدخول فى الأنظمة الجزئية الهيدروليكية. اف فإن 
المشغلات الميدزوليكة الذي لمطح التحك ذات وثرقة غالب بالر من آذ 
الجنيح النابضي يتطلب التعامل مع ثلاثة عوامل أساسية فقط» فإن تصميم جنيحات 
الضبط النابضية لطائرة جديدة يستلزم من مهندس الاستقرار والتحكم العمل أكثر 
بكثير من توصيف عوامل آنظمة التحكم الهيدروليكية. ويمكن أن يزود التصميم 
بمساعدة الكمبيوتر جنيحات الضبط النابضية بمستقبل جديد لتطبيقها على 
الطائرات التي لا تحتاج حقاً إلى التحكمات التي تشغل هيدروليكياً. 


5 - 14 جنيحات الضبط النابضية والنوابض السفلية Spring Tabs an‏ 
Downsprings‏ 

أحياناً تدعى بجنيحات الضبط المرنة »)۷٠(‏ وهى جنيحات ضبط نابضية 
ظهرت لأول مرة على طائرة الركاب ثنائية المحرك ا کوماندو 46- . 
مخترعهاء رونالد وايت (e†¡طW‏ .[ ل1ة«هR)»‏ الذي استخدم جنيح الضط 
النابضي لزيادة سماحية الانتقال خلف مركز ثقل الطائرة ۳-46. كان وايت 
زميل دراسة من معهد كال التقني وهو وجه آخر من وجوه الاستقرار والتحكم 
المشهورين» وكذلك الراحل أوجين رووت Eugene R001(‏ .ا) الذي عزز أداء 
جنيحات الضبط النابضية في اتجاه زيادة استقرار من تغير قوة العصا مع 
السرعة. ويتحرك جنيح الضبط النابضي في اتجاه واحد» مع الحافة الخلفية 
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للأعلى. وتکون هذه الجنيحات ممفصلة بشکل حر وتدفع من الوضع الحيادي 
في اتجاه الحافة الخلفية إلى الأعلى من خلال ضغط النابض (الشكل 5 - 15). 
ويظهر في الشكل تطبيق N۸٥04‏ على تركيب جنيح ضبط نابضي على محاور 


. (flexure pivots) ةuiin‎ 


دقع الجتيح المرتن <رغع ۷ 


الشكل 5 - 15 رسم بياني لجحنيح موازن لدفة الرفع والجنيح المرن »۷٥8(‏ على الطائرة كورتيس 
كوماندو 0-46 . يزيد الجنيح المرن من الاستقرار السكوني الطولي للعصا الحرة. (من: 
(Rumph and White Curtis Rept. 20 - Y48, 1945‏ . 


إن مبدأً عمل جنيح الضبط النابضي هو الحصول على أكبر زاوية جنيح 
نحو الأعلى عند السرعات الجوية المنخفضة» حيث يكون عزم الجنيح 
الإيروديناميكي حول خط تمفصله صغيرا مقارنة بقوة ضغط النابض. تخلق زاوية 
الجنيح نحو الأعلى عزم مفصل تحرف الحافة الخلفية لدفة الرفع إلى الأسفل› 
والذي يجب على الطيار مقاومته بقوة شد. وتكون قوة الشد عند السرعة الجوية 
المنخفضة مطلوبة من أجل استقرار العصا الحرة. 
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لقد سُّميّت جنيحات الضبط النابضية للطائرة ٥-46‏ بجنيحات الضبط المرنة 
(2ا ۷۴) بسبب عدم تحمیل الجنيح بتحركه نحو الأعلى (no load - up‏ 
(«ەناءها؟هل وموازنته إيروديناميكياً بنفس زاوية التعادل نحو الأسفل عنذا «سهل) 
(eاعnه‏ على جنیح الضبط على دفة الرفع بالاتجاه المعاكس (الشكل 5 - 15). 

لق وجك جنات الفط الاه لطا رة 46 .أبضا فى الاتجاه 
التقليدي» فضغط النابض الذي شغل جنيح الضبط النابضي للطائرة ٥-46‏ كان 
نابضاً بطيء السرعة أو طويل المسير مع تحميل أولي مُعتَبّر ب 52 باوند. 
ويحصل الانحراف («٥ناءءا؟مل)‏ فقط بعد أن يتم تجاوز التحميل الأولي» جاعلا 

استخدمت جنيحات الضبط النابضية أيضاً بنجاح على الطائرة لوكهيد إلكترا 
بدفع توربو - رخlسJ‏ )1opصTurbop ».)Lockheed Electra‏ على الرغم من اعتبار 
وايت على أنه مخترع جنيح الضبط النابضي» وكان طالباً لبراءة اختراع عن هذا 
التصميم» إلا آنه يمكن أن يكون قد اخترعها بشكل مستقل» الراحل ديسموند 
بينجيلى (رااءع”ء۴ 4«مصmوءء( )٤.‏ . وليس لجنيحات الضبط النابضية استعمال فى 
الوقت الراهن بسبب إمكانية الرفرفة. وتفضل سواقات الجنيح غير العكوسة 
(ماطiوإمeاi)‏ على الجنيحات المفصلية الحرة من ناحية الرفرفة. 

من الوسائل المحافظة (عi۷اة۷إمئمهء‏ إمtاuا]؟)‏ على الرفرفة لإنجاز نفس 
القأثير كما في جنيح الضبط النابضي» هي النابض السفلي (8٣:امو«سهل)»‏ وهو 
نابض بمسير طويل موصول بين دفة الرفع ونقطة ثابتة على هيكل الطائرة» حيث 
تشد العصا أو المُقود المزدوج إلى الأمام على طول مسار النابض بقوة ثابتة 
أساساً. إن عزم المفصل الإيروديناميكي لدفة الرفع» الذي يعادل عادةٌ دفة الرفع 
بالموازن (6۲ناطهاء)» ويكون صغيراً مقارنة بقوة النابض» ويُجبر الطيار على 
استعمال قوة شد للمحافظة على الزاوية المطلوبة لدفة الرفع لموازنتها. 

وكما هو الحال مع جنيح الضبط النابضي» فإن هذا الجنيح يعطی استقراراً 
صنعياً للعصا الحرة. ونجد غالباً النابض السفلى مستخدماً فى الطائرات الخفيفة. 
فإذا بقي موضع المقود (١kهر)‏ مقابل نقطة توقفه إلى الآمام» عندما تكون 
الطائرة متوقفة (۵ءkإهم)»‏ وتطلب استخدام قوة شد لإعادة المقود إلى وضعه 
الخادي: فاا أن يكوت التانفن الم مركا آواالافل اعمال ان بكرن 
لدى دفة الرفع كتلة غير موازنة. 
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5 - 15 أنظمة التحكم بتحريك کامل السطوح AII-Movable Controls‏ 

لقد أصبح تحريك كامل سطوح الذنب شيئا هاما لمصممي الاستقرار 
والتحكم بعدما أعلنت نظرية رقم الماخ» واختبارات النفق الهوائي بسرعات 
قريبة من سرعة الصوت عن ضعف آداء تحكمات نموذج القلاب ٠مرا-مها؟)‏ 
za .controls)‏ النموذج الجديد نتوقع هبوطا فى الفعالية› وارتفاعا في عزوم 
المفصل» لكن ثباتاً أكثر في التحكم الطولي والعرضي على كامل مجال السرعة 
عند تحريك کامل الأسطح. مع ذلك فإن تطبيق تحريك كامل السطح أو كتلة 
سطح الذنب لا بد أن ينتظر عناصر تحكم قدرة أكثر موثوقية. 

كانت التطبيقات الأولى على تحريك كامل الذنب فى الطائرة سوبر سابر 
(F-100 Super Sabre) F-100‏ . ا لوليام كوك »)William E. Cook)‏ فقد تم 
أخذ كتلة الذنب الأفقية (انه اهادمءنإمط طواء) للطائرة 8-52 بالاعتبار» لكنها 
فضت فقط بسبب عدم وثوقية الهيدروليك في ذلك الوقت. ويوجد في طائرة 
الركاب لوكهيد 1011 (e4ءطkءما‏ 1011). ثلاثة أنظمة هيدروليكية مستقلة لتشغيل 
كامل الذنب الأفقي. بالطبع» فإن الطائرات المقاتلة الحديثة» بدءاً من ۴-4 في 
الولايات المتحدة؛ ولايتنينغ (n8نصاطعiا)»‏ وسيميتار (إهانصاء؟8)» وهوك 
(12) فى بریطانيا؛ وM116-21‏ فى روسياء» تملك ذنباً أفقياً متحركاً بالکامل. 

ر ك الا الا الطر اة ارات ر 
(Piper)‏ « ا من الطائرة کومانتش (PA - 24 Comanche) «PA-24‏ واشتمرارا 
بسلسلة طائرات شيروكى (Cherokee)‏ ورو »)۸۲٥۷(‏ حیث تم ترکیب جنیح 
موجه لادراك التوازن المضاد. ولقد نسب فريد ويك (kءز۷6‏ ۵۵إ۴) هذا الاختراع 
إلى جون ثروب (ع٥۸1۲1ط٥[)»‏ كما جاء في تقریر روبیرت جونز عام 1943 . 


Mechnical Control تفاصیل تصميم نظام التحكم الميكانيكي‎ 16 - 5 
System Design Details 

لقد باتت التوصيلات بين الطيار وسطوح تحكم الطائرة في حالة من 
التطور السريع» بدءاً بالكبلات الميكانيكية أو قضبان الدفع (لهء طكسم)» 
وصولا إلى الأسلاك الكهربائية» ومن ثم إلى الألياف الضوئية. لقد سقطت 
أنظمة قضبان الدفع الميكانيكية بعض الشيء إلى حد الهجر؛ بينما أصبحت 
المرونة» والجدل» وأنظمة كبل الأسلاك الفولاذية اللاصدوءةء الآن تقريباً عامة. 
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وفي مقالة غير منشورة لشركة بوينغ» كان وليام كوك قد راجع التقنية الناضجة 
لأنظمة الكبلات : 


تكون عادة أقطار الكبلات الفولاذية المرنة 7×19 متعددة الضفائر من 1/8 
إلى 16/ 3 انش. وليس من السهولة إتلافها بالدوس عليها أو حرفها 
خارج مکانها. وهي تقطع عادة بأبعاد معينة لتقليل الامتداد» وتتمتع بقوة 
آكثر من اللازم لتحمل قوة طيار مقدارها 200 باوند. وتفحص نهاية 
التوصيلات باستخدام الدبابيس والقطن وغيرها. وتستخدم الحلقة 
المعدiة (turn buckles)‏ للإحكام والعمل على فرز الكبلات لمجموعات 
توتر تحقيقاً لأمان الأسلاك» ولسهولة إجراء الاختبار. وقد تحطمت 
إحدى طائرات الخطوط الجوية نورث ويست» واليكترا» بسبب أن حلقة 
الإحكام لنظام جنيحات دفة الدحرجة لم تكن مؤمنة بسلك ملفوف. 


منذ أن صنفت الكبلات الواصلة بين مقصورة الطيار وسطوح التحكم حسب 
التوتر المنقول عبرهاء فإن التفتيش الأسهل يتم بسحب الكبل إلى جانب في أي 
مكان على امتداد طوله لفحص كل من التوتر ونهاية التوصيلات. ويشكل هذا 
ضمانة في الطائرة الكبيرة نتيجة وجود المقاطع المتعددة في الجسم. لتفادي 
الارتباطات في كل مقطع مشترك من الجسم» يمكن جَعل الكبل قطعة واحدة 
ويُشد بعد جمع المقاطع. لتفادي التركيبات المطلوبة لجمع أطوال الكبلات› 
وأيضاً لتجنب إمكانية تشويش التركيبات في الرؤوس الكبيرة. ولكون الكبل 
غليظاًء يمكن تركيبه بطريقة مفتوحة إلى حد ما. . . إن تدهور الكبلات نتيجة 
الإجهاد» كما يمكن أن يحصل عند لفها على البكرات» أو من التآكل» يسبب 
جرح اليد المنزلقة عليها أثناء الفحص» فإذا تآكلت مجموعة كبلات ذات آطوال 
متعددة فإنها تكون كفيلة بإراقة دمك إذا فحصتها بدون حيطة. 


المشكلة المتكررة الآخرى في كل أنظمة تحكم الطيران الميكانيكية هي 
إعادة ضبط استقامة الطائرة واتجاه حركة سطوح التحكم (rigging in lb‏ 
(#ءإم۷ه التي يمكن أن تحصل عند بناء طائرة جديدة أو عند إعادة تجهيز طائرة 
قديمة بعد الفك. يتم تخزين الطائرات الشراعية المتطورة ذات المواصفات 
العالية بشكل عام بمقطورات مغطاة ويتم تجميعها قبل الطيران. فقط» ما يولد 
أخطاء الضبط ولاسيما عكس آماكن ومواقع القيادات. لذا في الاختبارات ما قبل 
الطيران يتطلب من الطاقم الآرضي إجراء مراجعة ما قبل الطيران اطعنا؟هإم) 
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(ksءعطء‏ بتحريك سطوح التحكم والتأكد من اتجاه حركتهاء أعلى أو أسفل» 
يميناً أو يساراً 


وقد حصل عدد من حوادث عكس كبل التحكم في الطيرانات الأولى. مثل 
الذي نتج من عکس كبلات دفات الدحرجة في طائرة بوينغ 89× رقم 2 في 
الطيران الأول» لكنَّ الطيار آلغى الإقلاع في الوقت المناسب. وأن التوصيلات 
الكهربائية المتقاطعة أو تركيبات الجايروسكوبات في الاتجاهات غير الصحيحة 

هي النوع غير الملحوظ من الأخطاء» لكن من الممكن اكتشافها عند تطبيق 
الإجراءات الحذرة التي تتم قبل الطيرانء أيضاً. 


5 17 التحكم الهيدرو ليکي المعزز Hydraulic Control Boost‏ 
تعنى أنظمة التحكم المعززة بالقدرة الهيدروليكية بالترتيب الذي يقَسّم عزم 
المفصل اللاي ل ا در ي اا وای ال کي 
ا (5 ۔ 16) نظام دفة رفع تجريبي لطائرة 8-29 ززا هیدولیکیاً 
e‏ من قبل .N.۸0٨04۸‏ في هذا النظام تكون قوة التحكم موزعة بين الطيار 
وآلية التعزيز الهيدروليكية (الشكل 16-5). وتاريخياً كانت أنظمة التحكم المعززة 
بالقدرة الهيدروليكية هي أول تطبيق مساعد. 


الشكل 16-5 أول نظام تحكم تجريبي معزز هيدروليكياً ركبته ۸0۸ على دفة رفع الطائرة 
بوينغ 8-29 . تضبط نسبة التعزيز 1/۵ من خلال ضبط موضع النقطة (4). (من : ,41× 
(Talmage and Whitten, NACA Rep. 1076, 1952‏ . 
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مواجهة أمرين مهمين: الأول التأكد من خلال تحسس القيادات بأن الطائرة لا 
تزال تستجيب لحركته» فبإمكان الطيار أن يشعر بشكل طبيعي بتأثيرات السرعات 
الجوية العالية وأي قوى اهتزازية قريبة . الثاني» ليس هنالك حاجة إلى أي نظام 
تحسس صنعي» تجنبأً لآوزان وتعقيدات أي نظام طيران جزئي آخر. 

يبين الشكل نظام الدفع الهيدروليكي ذاته الذي ابتدأً في نهاية الحرب 
العالمية الثانية» والمطبق في النسخة الأخيرة للطائرة لوكهيد لايتننغ [۴-38 
P-38 Ligtnin8)‏ 0ckheedا)»‏ وعلى دفات الدحرجة فيها. 


بعد ذلك» كان نظام التحكم المعزز بالقدرة الهيدروليكية هو النظام 
الأفضل للطائرات الكبيرة والسريعة» مثل طائرة مارتين (Martin XP82M-1)‏ 
التي تزن سبعين طناء وطائرة» بوينغ سترlتilgر‏ 307 «(Boing 307 Stratoliner)‏ 
وسلسلة طائرات الركاب لوكهيد (۸٥1اه!!†ء«ه٤‏ ee4طk)ءم).‏ لغاية أن أخذت 
أنظمة التحكم بقدرة لاردıة )Irreversible power controls)‏ مکانھا. 


Early Hydraulic Boost ةılgÎا مشاكل التعزيز الهيدروليكى‎ 18 5 


Problems 


كانت أنظمة التحكم المعززة هيدروليكياً الأولى مشهورة بأنها غير موثوقة» 
وعرضة للتسريب ولحالات الفشل التام. فتجربة نموذج الطائرة دوغلاس 5٤٣-4۴٤‏ 
المزودة بنظام تحكم معزز هیدرولیکياًء كانت سيئة لدرجة آنها شجعت مهندسي 
الشركة على الرجوع إلى الموازنة الإيروديناميكية الصرفة وجنيحات الربط 
tabs(‏ inkedاl)‏ عند إنتاج طائرتيهاء DC-4‏ أو ٤-4‏ سکاي ماستر (Sky"56۲؟)‏ . 

أخذت بعدئذ سلسلة إجراءات مماثلة دورها فى خطة كورتيس - رايت 
ا وی جک ا الطاترة کورتيس كرماندو 46 نانا 
Commando)‏ وزù‏ إجمالي 0 باوند» فقد تجاوزت ٤٥-46‏ قاعدة دان التي 
تقتضي عدم استخدام الموزان الإيروديناميكي في الطائرات التي يزيد وزنها على 
ثلاثين آلف باوند. لذلك» تمت ملاءمة نماذج الطائرتين »C۷-20 »٥-46‏ في 
البدء بنظام دفع هيدروليكي بنسبة 3:1 كما في نموذج دوغلاس سكاي ماستر 
۳-۴ ولوكهيد كونستاليشن. مع ذلك» فإن الصيانة ومشاكل حالات الفشل 
في نظام الدفع الهيدروليكي للطائرة ٥-46‏ كان قاسياً جداً إلى درجة أن قيادة 


167 


سلاح الجو أمرت بإعادة تصميم الطائرة ليكون لها سطوح تحكم موازنة 
إیرودیناميكياً. والحقيقة أن النجاح السابق المستخدم للموازن الإيروديناميكي 
على الطائرة دوغلاس ٥-54‏ ذات الوزن الكلى 62000 باوند هو الذي 
E NSE N a‏ 
.»C-46 Boost Elimination Program» « C-46‏ والذى أبقی على أحد مؤلفى هذا 
اكات( ره م ن ارت الال اا 


ثمة طائرة أخرى مزودة بأنظمة تحکم أولية معززة هیدرولیکیاً هي بوينغ 
ستراتولینیر S٤۲۵01108۲(‏ 307 1«2ه8). التى ركب فيها مخدمات هيدروليكية فى 
كل من دفة الرفع ودفة الاتجاه. لكن حصل استعصاء (8نصصهز) جزئي على 
مخدم دفة الرفع للطائرة ستراتولينر (۲ء«ناهاهء)5) العاملة في شركة »1W۸‏ کان 
سببه تشويه في الأخدود حيث تموضعت حلقة المكبس (ع١1إ-0).‏ ولكن الطائرة 
هبطت بسلام في النهاية. 


Irriversible Powered Controls ةيدرںللlا أنظمة التحكم بالقدرة‎ 19 5 


إن مشغل (اe (acta‏ بقدرة لاأٹردية (irreversible)‏ لسطوح التحكم 
الإيروديناميكية هو في المبدأً أبسط بكثير من التحكم بالتعزيز الهيدروليكي. 
حيث لا وجود للقوة التي توازن الترابط بين الطيار وأسطوانة الهيدروليك. إن 
أنظمة التحكم بقدرة لاردية عبارة عن حلقة مغلقة تقليدية تطبق فيها القوة أو 
العزم حتى تعمل إشارة التغذية الخلفية على حذف إشارة الدخل. وسُمّيت 
لاردية لأنه ليس لعزوم المفصل الإيروديناميكية أي تأثير في مواقعها. 

إن وحدة التحكم بالقدرة اللاردية السهلة والمعروفة هي تلك التي يكون 
فيها جسم صمامة التحكم مثبتاً بشكل جاسئ بأسطوانة القدرة أو التشغيل. 
وتقوم حركة تحكم الطيار أو الإشارات الكهربائية بتحريك جذع صمامة 
التحكم خارج المركز» لفتح بوابات الضغط العالي» أو لتغذية سائل 
الهيدروليك والضغط المنخفض ٠‏ أو لاحتواء سائل الهيدروليك. تعمل الأنابيب 
على تسليم سائل الضغط العالي لجهة من المكبس وسائل الضغط المنخفض 
إلى الجهة الأخرى. ويركز قضيب المكبس على الهيكل» فيما تركز أسطوانة 
القدرة على سطح التحكم. فعندما تتحرك أسطوانة القدرة نسبة إلى الهيكل 
واستجابة للضغط غير المتوازن تنقل صمام التحكم معهاء مما يُمركز صمام 
التتحكم حول الجزء المزاح» موقفاً بالتالي الحركة» عندئذٍ يتم نقل سطح 
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تحكم الطائرة إلى الوضع الجديدء مع متابعة دخل صمام التحكم بطريقة 
الحلقة المغلقة. 


يعتقد أن أول أنظمة التحكم بالقدرة اللاردية قد تم استخدامها على 
طائرات الجناح الطائرة نورثروب 8-35× (ص٥إطااه)‏ و۲8-49 . واختیرت 
«اللاردية» أساساً لهذه الطائرات بسبب عزم المفصل الكبير لدفة الرفع/ الدحرجة 
آليفون (١1۷0ء)‏ التي تقوم بالدحرجة والرفع عند زوايا هجوم عالية» بالحدود 
القريبة من الانهيار. وكان هذا العمل غير مستقر» بمعنى أن تحريك الطيار المقود 
المزدوج إلى الخلف لزيادة زاوية الهجوم ستزيد فجأة حركة الأليفون نفسه إلى 
الأعلى. وكان واحداً من النماذج بمقياس الطيران N9M‏ العائد إلى شركة 
الأجنحة الطائرة شمال أمريكا قد فُقد» والسبب يعود إلى عوم دفة الأليفون 
(1978 ,كإههS)‏ . تحافظ المشغلات اللاردية للطائرة ۷۲8-49 على الموضع الدقيق 
لدفات الأليفون الذي اختاره الطيار من خلال المقود (١۴ه۲)‏ فتعمل على حذف 
العوم نحو الآعلى. ومن التطبيقات الأخرى الأولية على أنظمة التحكم بالقدرة 
اللاردية كانت في طائرة هافيلاند كوميت (ا6” €0 كمه!ازة8 مل) ؛ والطائرة 
الإنجليزية .)English Electric Lightning P1-A)‏ التي طا رت لاو ل مرة عام 
4 و۸۷۸0 کندا .٥۴-105‏ التي طارت لأول مرة عام 1958. 


يعتقد هاوارد (2000) أن أول تطبيتق لأنظمة التحكم بالقدرة اللاردية كان 
على طائرة ركاب نفاثة. صرح مجلس التسجيل افجوري (UK. Air Registration‏ 
(8041۵ فى المملكة المتحدة عن «قرار مفتاحى يقضى بأنه لا يمكن لمكبس 
أسطوانة الهيدروليك أن يحشر (4۳[) في أسطوانة المكبس الهيدروليكي» وهو 
عامل حيوي ضروري أضمان بقاء الحياة مع بقاء العطل بو جود نظام تحکم 
بقدرات متعددة مربوطة على التوازي مع سطوح تحكم وحيدة). 

وفيما تكون أنظمة التحكم بالقدرة اللاردية بسيطة من حيث المبدأء إلا 
أنها بقيت غير مستخدمة لسنوات عديدة قبل أن توضع قيد الخدمة في 
الطائرات. إن القدرة العالية وعرض المجالات المتشاركة مع أزظمة التحكم 
بالقدرة اللاردية» بمقارنتها بأنظمة التحكم الأولية المعززة» أدت إلى نظام 
الإحاطة بهذه المسائل وحلها بأسلوب خاص من قبل مهندس التحكم 
الميكانيكي فيني (عطهه۴ .۸ .۲) الذي عمل لصالح شركة الأجنحة الطائرة 
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نورثروب )۸٥۲۲1۲٥P(‏ وتطبیقھا علی الأرض باستخدام نموذج هيكل للطائرة 
بالحجم الطبيعي مع نظام خاص به» أطلق عليه «الطائر الحديدي». وکان متطلباً 
وضع نظرية مناسبة لتفسير جذور المشكلة الخاصة بنظام التحكم بالقدرة مُحددة 
الدور وعدم الاستقرار. كان ماك رویر (۴۲ MR‏ .0.1) قد قدمها في حلقة 
دراسية عام 1949» وتم نشرھا بعد ذلك )1953 (Bureau of Aeronotics,‏ . 

إن تاريخ ما بعد الحرب العالمية الثانية وما تم من تحسينات تدريجية على 
تصميم أنظمة التحكم بالقدرة اللاردية اقتفي أثره في عام 1978 من قبل 
ماسکري» روبير )Robert H. Maskrey)‏ وثييار (hayerطآ‏ .3 .)W.‏ لقد وجدا أن 
تينسلي في إنكلترا قد سجل في عام 1946 براءة اختراع حول أول مرحلتي 
صمام إلكتروميكانيكي. وبعد ذلك بقليل» طرّر کل من بايد (إ8Baye‏ .€ »)R.‏ 
وجونسون [٥110۸(‏ .۸ .8) وشمید (1۳1۵ء5 .1) من مکتب تصميم تينسلي› 
النظام بإنشاء تغذية خلفية ميكانيكية مباشرة من خرج المرحلة الثانية للصمام إلى 
دخل المرحلة الآولى. 


لقد أضاف مهندسو مختبر التحكم والتحليل الحركي في ×1١‏ تحسينين 
الحقيقى بدلا من الملف الجاذب (لiه«ءامء)‏ فى المرحلة الأولى» والتحسين 
الثاني كان في التغذية الخلفية الكهربائية لموضع الصمام في المرحلة الثانية. في 
عام 1950 طرّر مووغ ٥. 10٥8(‏ .۷) المرحلتين الأوليين من مخدم الصمام 
الوصول من خلاله إلى صمام بعرض مجال يساوي 100 دورة بالثانية. والتقدم 
التالي المُعتبر كان في التخذية الخلفية الميكانيكية للمرحلة الثانية من مخدم 
الصمام» والمبتکر من قبل کارسون ٤10١(‏ .8 .1) في عام 1953. ثم كانت 
الاتجاهات الرئيسية للتطوير بعد ذلك تتجه نحو التكرار والتكامل مع الأوامر 
الك اة رار هن ك من لطا اون كمد ات ا امان الراك 

بشكل عام» يتطلب الانتباه إلى أدق التفاصيل ليكون تصميم نظام التحكم 
بالقدرة اللاردية مرضياً» كما هو موصف من قبل غلين (عام 1963). بالإضافة 
إلى تحديد الدور بالاستناد إلى ما سبق» وهذا يتضمن زيادة طفيفة في التحكم» 
وقراءة الموضع وأزمنة التأخير» ودقة توضع سطح التحكم» والمرونة» ونابض 
الإرجاع» والتباطؤ» واللاردية بمواجهة القوى الخارجية. 
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Artificial Feel Systems أنظمة الحس الصنعى‎ 20 - 5 


طالما أن أنظمة التحكم بالقدرة اللاردية تعزل الطيار عن عزوم المفصل 
الإيروديناميكية» فإن استرجاع عزوم المفصل صنعياًء أو «الحس الصنعي»٠‏ 
يكون مطلوباً. وتتدرج أنظمة الحس الصنعي الطولية في التعقيد من النوابض 
البسيطة» والأوزان» والمخمدات وصولا إلى الكمبيوتر المولد لرد فعل القرى 
المطبقة على مقود التحكم من قبل المخدمات. 


وتعتبر كتلة التوازن (اطعاءس-طهط) العنصر الأبسط في نظام الحس 
الصنعي» فهي تدخل في دورة التحكم ككتلة غير موازنة» تضاف إلى قلة 
الموازنة المتأصلة ١١٠۲إ٠٣«1)‏ في التصميم الأساسي. ذلك» أنه حتى ولو كان 
لدى دوائر التحكم الميكانيكي الموازنة كتلياً عطالة تميل إلى الإبقاء على عصي 
التتحكم» الكبلات. والأقواس ثابتة أثناء تسارع الطائرة حولهم» فقد صممت 
كتلة التوازن لتزيد من عدم التوازن» مُحدثة قوى طيار صنعية تتناسب وخطية 
الطائرة وتسارعاتها الزاوية. كما أن كتلة التوازن استخدمت أيضاً على الطائرات 
بدون تحكمات بالقدرة اللاردية» كما في الطائرة سبتيفاير و۴-510. 


إن أكثر أنواع كتل التوازن شيوعاً هو عبارة عن وزن بسيط يعلق بقوس 
مام عصا التحكم. يطلب التسارع الناظمي الموجب» كما في حالة التسلق» من 
الطيار قوة شد للتغلب على العزم حول نقطة تمركز العصا بسبب زيادة القوى 
للأسفل المؤثرة في كتلة التوازن. ومع وجود قوة شد إضافية للطيار تكون 
مطلوبة خلال عملية التسلق نحو الأعلى» فإن قوة الشد الإضافية الناتجة من 
التسلق المتسارع مضروباً في طول الذراع من مركز الثقل (6) إلى كتلة التوازن 
تمثل مقدار التعديل اللازم عملية تحقيق التوازن الأصلي. فبدون وجود عنصر 
تسارع الرفع» يتوجب أن يستعيد الطيار رجوع العصا بحركات مفرطة قبل أن 
يُعزز التسارع الناظمي» ويميل إلى شد العصا إلى الأمام. 

ترکت كتلة التوازن في الطائرة ماك (Mc Donne! Douglas سٺںږlغaد Jig‏ 
(4-4ء حيث يكون عنصر تسارع الرفع المتزايد مطلوباً للتغلب على ميول تجاوز 
التحكم عند السرعات العالية والارتفاعات المنخفضة. كما يتم تركيب كتلة 
توازن معاكسة في مؤخرة الطائرة. هذا وتخفض كتلة التوازن المعكوسة من 
عنصر التسارع الناظمي لقوة العصا لكنها تزيد عنصر تسارع الرفع. 
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عنصر آخر هام في نظام الحس الصنعي هو نابض الضغط الحركي و- 
(spring)‏ . كما في تطبيقه في دفة اتجاه الطائرة بوينغ Jai (White, 1950) XB-47‏ 
وفر النابض 4 قوى دواسة تتناسب وانحراف كلتا الدواستين مع الضغط 
الحركي للطائرة» أو مع 4. يتم وضع الضغط الكلي (السكوني والحركي) في 
حاوية محكمة تنتهي بمثابة (s«٥!ااءط)‏ في طرفها. ويتم تعيير الهواء المضغوط 
بالضغط السكوني خارج الحاوية المحكمة وبتوتر الكبل» فيّنتج قوة كبل 
متناسبة مع فرق الضغط. أو مع 4. تسبب حركة تحكم الطيار تحريك نقطة 
معلقة بذلك الكبل عرضياًء منتجة عزم استرجاع منسوباً إلى حركة التحكم أو 
إلى الضغط الحركي. 


يبدو أن نظام الحس الصنعي النابضي قد استخدم أولاً في طائرة نورثروب 
)Northr0p X8-35( B-5‏ وعلى دفة الدحرجة ودفة الرفع للجناح الطائر 8-49» 
بالاشتراك مع كتلة التوازن. وبقيت نماذج نظام الحس الصنعي النابضي 4 
مستخدمة في الطائرات الحديثة» كدفات الرفع في طائرات البوينغ 427» 747 
و767؛ واللايتننغ الانجليزية وماك دوغلاس .0٥-10‏ كذلك» استخدمت 
النوابض الهيدروليكية بدلا من الميكانيكية» مع جعل الضغط الهيدروليكي 
منسوباً إلى الضغط الحركي من خلال صمَام مُنظم. وتم أيضاً في العديد من 
طائرات الركاب تعدیل تدرج القوة زاوية تعيير الموازن (عاعnجa (trim stabilizer‏ . 
حيث يؤثر تعديل زاوية الموازن» من خلال وجود حدبة («4) تؤمن» تصحيحا 
خشناً لموضع مركز الثقل» بتخفيض تدرج قوة النابض أمام توضعات مركز 
الثقل. وهنالك تعديلات أخرى يمكن إدخالها. 

هذا وتتوفر أنظمة حس صنعية متقدمة وحديثة لتعديل خواص نابض 
ومخمد العصا وفقاً لبرنامج كمبيوتري» أو حتى تطبيق قوى على العصا 
باستخدام مخدمات (۲۷0۶ء) تعمل بتحکم کمبيوتري. 
5 - 21 الطيران بالوصل السلكى Fly-by-Wire‏ 

تقاد مخدمات سطح التحكم في أنظمة الطيران بالوصل السلكي وفقاً 
لأوامر الطيار من خلال مدخلات كهربائية. ولقد وضعت قناة وحيدة للطيران 
بالوصل السلكي في الاستخدام منذ سنوات عديدة» من خلال الطيار الآلي 
للطائرة. على سبيل المثال» في عام 1940 زود الطيار الالي للطائرتين سبيري 
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۸-2 (yإSper)‏ وھانیویل ٥-1‏ (e11س10wWyw)»‏ الطیار بمدخلات تحکم من خلال 
لوحة مفاتيح التحكم في الكبين. إلا أنه» في الاستخدام الحديث» يتم تعريف 
الطيران بالوصل السلكي من خلال أنظمة متعددة بدخل كهربائي وعدد من 
المخدمات لسطوح التحكم» وعادة بدون نظام دعم أو بتحديد كبير للميكانيك 
(الکبلات). 


U U 


a @‏ سے ااا ا 
أتظمة هيدروليكية | س TF‏ 
1 


i8 
جيل ل‎ 


الشكل 17-5 رسم بياني لنظام تحكم دفة الرفع للطائرة بوينغ ٠767‏ من المحتمل أن يكون آخر 
أنظمة التحكم بالكبل أو نظام التحكم الميكانيكي الذي صَْمّم لطائرات الركاب بوينغ. كل 
نصف دفة تم تزويدها بثلاث مشغلات تحدم على التوازي. وسمح بإلغاء الحدبات (0sع٠۴)‏ 
ووحدات القص بفصل عناصر التشويش في النظام (أعيدت الطباعة من المقالة رقم 831488 
لعام 1983ء بموافقة شركة جعية مهندسي الآليات). 

وفقاً للأستاذ برنار أيتكين» كان أول تطبيق لتقنية الطيران بالوصل السلكي في 
آفرو کندا على طائرة «Arrow CF-105‏ وھی طائرة معتر ضة بأجنحة دلا نفذت اول 
طيران لها عام 1958. وأول نظام طيران بالوصل السلكي» مع نظام تحكم بعصا 
جانبية (kءا†ء-مل1ء)»‏ قد طار في عام 4 فى وكالة الناسا على الطائرة غرومان 
المعدلة .)Cchambers, 2000( F۴9۴‏ كذلك يذكر في برنامج الناسا/ درايدن تطوير 
الطيران الرقمي بالوصل السلكي (المسمی برنامج ۴-8). لمزيد من المعلومات 


یمکن أن يستشير القرّاء کل من شمیت (1988 (Schmitt,‏ وتوماكو )2000 (Tomayko,‏ 
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للتعرف على التأريخ المشوق والهام للطيران بالوصل السلكي. 

من المحتمل أن تكون بوينغ 767 التصميم الأخير للشركة الذي حافظت 
فيه على مداخل ميكانيكية لمخدمات التحكم بالقدرة اللاردية» أو الطيران 
بواسطة الكبل. ويظهر مخطط التحكم في دفة رفع 7 مستوی عالياً من 
الإسهاب باستخدام ثلاثة مشغلات مستقلة لكل دفة رفع» وکل واحد منها مغذی 
أيضاً بنظام هيدروليكي مختلف (الشكل 17-5). ويَتطلب الدخول إلى نظام الطيار 
الآلي فيها مشغلاً منفصلاً لأن مخدم سطح التحكم لا يقبل الإشارات الكهربائية. 

آما الطائرة بوينغ 777 فهي طائرة الشركة الأولى التي تطير بالوصل السلكي 
(۴8۷)» وفيها تقبل مخدمات سطح التحكم الآولى المدخلات الكهربائية 
لآوامر الطيار. مع بوينغ 777» يمكن أن يقال إن الطيران بالوصل السلكي قد 
بلغ من النضج ما يمكن تبنيه من أشد المحافظين في شركة بوينغ. هذا ويذكر 
أن الطيران بالوصل السلكي كان معمولاً به على الطائرات أيرباص ۸320ء 


0 و۸340 فى ذلك الوقت. 

يبيّن الشكل 18-5 (1999 ,إ#لو0) مستوى الإأسهاب في نظام التحكم 
بالمشغلات في طائرة البوينغ 777. وفي الشکل يشير ۴۴٣‏ إلى الكمبيوتر الأولي 
للتحکم بالطیران» و۴٥۸‏ إلى مشغلات التحكم الكهربائية بالمحرك» و٥۸۴5‏ 
إلى مدير تحكمات طيران الطيار الآلى» و54 التغذية الكهربائية» وا٤۴۶‏ 
وحدات التحكم الثانوية. لاحظ الربط المتقاطع ل 4٤۴‏ مع منابع القدرة 
الهيدروليكية. 


أعطى ماكلين (1999 ,«هءا۷) توصيفاً هاماً لأنظمة الطيران بالوصل 
السلكي على 777 و۸320ء كما يلي : 

[إبوينغ 777]. . . ولتجنيب الطيارين تجاوز حدود زاوية الميلان 
(٥1ع«ە)مهط)»‏ فإن قوة الدحرجة على مقود التحكم تزيد عندما تقترب زاوية 
الميلان من 35 درجة. يسمح الطيران بالوصل السلكي (۴8۷) بتعقید 
الترابط بين المحاور الداخلية أكثر من إجرائية الربط التصالبى لدفة الاتجاه 
التقليدية من أجل تنسيق حر كتي دحرجة/ انعراج (roll)‏ لينتج منها 
زاوية انزلاق صغيرة حتى في المناورات العالية. . . إن مخمد انعراج 
اlلaصغة (yaw gust damper)‏ (الذي کون مستقلاعن مخمد الانعراج 
التقليدي في الطائرة) . . . يستشعر النظام بأية هبْة ريح جانبية» ويُطبق 
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بشكل مباشر على دفة الاتجاه لتخفيف الحمل على الزعنفة العمودية. لدى 
بوينغ 777 نظام طيران بالتوصيل السلكي يسمح للهامش السكوني الطولي 
أن يكون مسيطراً- يُحافظ على 6./ من الهامش السكوني - تكون الحماية 
من الأنهيار متوفرة من خلال زيادة قوى مقود التحكم بشكل متدرج مع 
زيادة زاوية الهجوم. لا يقوم الطيار بموازنة هذه القوى عندما تكون سرعة 
الطائرة قريبة من الانهيار أو عند حدود زاوية الهجوم. 


[أيرباص 320]. . . تم استخدام نظام تحكم بالعصا الجانبية (ءناء ل . 
يكون قانون التحكم في (الرفع) على الطائرة أساساً عبارة عن أمر سرعة 
مسار الطيران/ نظام المحافظة على زاوية مسار الطيران» ويوجد احتياط 
شامل لحماية غلاف الطيران (١ءمه1ء۷١ء‏ ٤طعنا؟)‏ . . . تحدد زاوية الميلان 
عند 35 درجة. . . . يوجد تنسيق لزاوية الرفع في الدحرجات. بُحافظ 
على نظام التحكم بالسرعة إِما من خلال ۷۸۴۴ [السرعة المرجعية] أو 
السرعة المطلوبة التي يتم الحصول عليها. لا يوجد أي نظام دعم 
میکانیکي . . . . والتجهيزات تم تثليثها (آي توفر ثلاثة في كل نظام)» أو 
في بعض الحالات تربيعها مع توفير «ناخب أفضلية» آلي. مع وسائل 
احتياط لإعادة تشكيل النظام. 


الشكل 18-5 مستوى التكرار في طائرة ال ركاب بوینغ 777. ۶۴٣‏ كمبيوتر الطيران الأوليء 
٤‏ إلکترونیات التحكم بالمحرك› ۸۴٥‏ مدیر طیران الطیار الآلی› ۶5۸ تکییف 
الاستطاعة› FSEU,g‏ وحدة البطاقات الإإلكترونية. (من : 1999 (Osder,‏ . 
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توضح هاتان الحالتان الاختلاف الهام في فلسفة تصميم الطيران بالوصل 
السلكي لطائرات الركاب. ولا يدد طيارو بوينغ 777 بتطبيق عوامل حمولة 
فوق الحد» ماعدا الزيادة الكبيرة في قوى التحكم. ويمكن للأجنحة أن تنحني 
فى حالات النقر المفاجئ (اںه ااuم)‏ أثناء الطوارئ. ويمنع منطق التحكم في 
عوامل الحمولة من تخطى الحدود على الطائرة إيرباص. 

تمثل الطائرة ماك دونیل دوغلاس ۴/4۸-18 هورنيیت (Mc Donnell Douglas‏ 
Horn0‏ ۴/۸-1۱8 تحرکاً باتجاہ التکامل التام لمشغلات تحكم الطیران. لقد تُفذت 
مدخلات الطيار في الطائرة ۴/۸4-18 لسطح الذنب الأفقي المتحرك بالكامل» أو 
الموازن» من خلال مجموعتى صمامات ثنائية السولينويد -ل01١عاهء )dua1‏ 
va1ves(‏ ntr01دء»‏ ويمثل هذاء نظام حقيقي «للطيران بالوصل السلكي». من 
ناحية أخرى» يتم في هذا النظام تطبيق دخل ميكانيكي من الطيار فقط في حالة 

تطير طائرة جنرال داینامیکس ۴-16 » (esنصھہ ٥y‏ a1إم«6e)‏ بالکامل 
بالوصل السلكى» وبواسطة التكامل بين المشغلات والمخدمات ۷0إءء) 
ct 0۲5(‏ » معروفة بأحرفها الأول 4۸. ویقاد كل مشغل بثلائة مخدمات 
صمامية متحكم بها إلكترونياً (الشكل 19-5). ولايوجد على الإطلاق أي دخل 
ميكانيكي من الطيار. بالطبع» يقبل المخدم الصمامي أيضاً الإشارات من 
كمبيوتر تحكم الطيران الرقمي. ويعود تعقيد الرسم البياني في 154 إلى 
الاحتياطات المتبعة لكشف وتصحيح العطل. هذا ويعمل اثنان أو ثلاثة مخدمات 
صمامية فقط بشكل طبيعي. وإن أول عطل لواحد من هذه الصمامات يزيح 
التحكم آلياً إلى المخدم الصمامي الثالث. وإن أول عطل للمخدم الصمامي 
الثالث يقفل المشغل على مجموع أول اثنين. 

كذلك استخدام المشغل المخدم )servoactuato1(‏ کمشغل سطح تحکم 
أولي لطائرة البحث غرومان 29-× (۸ 29-× «ةسصسدإ٥)»‏ حيث كانت شركة 
مووغ )M٥08(‏ قد طورت تقنية مكافئة للمشغلات المخدمة المتكاملة لصالح 
الطائرة المقاتلة الإإسرائيلية لافى (۷iها).‏ 
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5 الضغط موجود لا يظلق المفتاح 


الشكل 5- 19 صورة ورسم بياني لمشغل مخدم متكامل (18۸) يعود إلى طائرة جنرال دايناميكس 
۴6 المصنعة بشركة ناشونال ووترليفت الوطنية (.°0 )۷3)11 41١٥ناة١)‏ . تصميم هذا 
المشغل هو نموذجيأ لنظام تحكم الطيران بالوصل السلكي. وقد يستخدم المشغل التغذية الخلفية 
للسرعة (موقع بكرة الصمام الرئيسي) والموضع الميكانيكي»› أيضاء تم فيه اختبار التغذية 
الخلفية الكهربائية. إن الكشف الداخلي عن العطل الهيدروميكانيكي وتصحيحه» واستخدام 
ثلاثة خدمات صمامية مستقلة» تسبب تعقيد الأنابيب. (أعيدت الطباعة من المقالة رقم 
3 لعام 1983ء بموافقة شركة جمعية مهندسي الآليات). 
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إن تصميم شر کات نورثروب/ لیر/ مووغ (Northrop/Lear/Moog)‏ ilظlم‏ 
تحكم الطيران للقاذفة الشبح 8-2 (١41۲ء5‏ 8-2) يُمثل خيارا هاما اخر للطيران 
بالوصل السلكي. في هذه الطائرة الضخمة جداأً يتم توزيع جزء من 
الالكترونيات التي يحركها المخدم والتي تستقر عادة في كمبيوترات تحكم 
الطيران المركزية على سطوح التحكم. ترسل أوامر التحكم الرقمية بسطوح 
التحكم عبر قناة معلومات إلى الطرفيات البعيدة» المتوضعة قرب سطوح 
التحكم. تحتوي الطرفيات على معالجات رقمية لإدارة التكرار (رءاةلun (red‏ 
وإغلاق الحلقة التماثلية ودارات التعويض للمشغلات. وبتوزيع توابع التغذية 
الخلفية لمشغل مخدم تحكم الطيران في هذه الطريقة نوفر الكثير من الوزن» 
مقارنة باستخدام كمبيوترات تحكم طيران مركزية لهذه الوظيفة ,إم؟مه!ء؟) 


. Inderhees, and Moynes, 1991) 


وهنالك طائرات أخرى حديثة تعمل بأسلوب الطيران بالوصل السلكي 
منها: ماك دونیل دوغلاس0-17 (sیھاعچuە¬‏ 811مصمە( »)M٥‏ ولوکهید مارتین 
F-7‏ )Martin-0ckheedا)‏ و۴-22» ومكول الفضاء المداري روك ويل/ ناسا 
«(NASA/Rockwell Space shuttle)‏ وأنتونوف .)Anton0۷( A¬-4‏ والمقاتلة 
الأوروبية 2000 ».)Eurofighter) EF‏ وتورنادو ornad0(/MRCAاr)»‏ وداسو 
بریغیت میراج 2000 (Saab) lwg «(Rafale) Jlilg (Dassult Breguet Mirage)‏ 
9ل وبیل بوینغ (Bell Boeing) V-22‏ . 


5 22 مشاكل تصميمية متبقية في أنظمة التحكم المعززة بالقدرة 
Remaining Design Problems in Power Control Systems‏ 
إن التطور الرائع في أنظمة التحكم المعززة بالقدرة الذي جعلها مؤتمنة 
على حياة الالاف من المسافرين جواء بالإضافة إلى طواقم الطيارين 
العسكريين يومياًء لم يأخذ أكثر من 15 سنة. وهو الزمن المستخرق بين ولادتي 
الطائرتين نورثروب 8-49 وبوينغ 727. ومع ذلك» لا بد من وجود قليل من 
مشاكل تصميم ميكانيكة )1991 lia «(Graham and McRuer,‏ : 
يسبب احتكاك صمام التحكم منطقة ميتة الاستجابة لجهد الطيار أو 
للأوامر الكهربائية. ويسبب احتكاك الصمام مشكلة خاصة في نموذج التغذية 
الخلفية الميكانيكية البسيط التي يكون فيها جسم صمام التحكم مركبا بشكل 
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جاسئ مع أسطوانة القدرة. وتحصل التغذية الخلفية عندما تعلق حركة أسطوانة 
القدرة الصمام. على أي حال» فإن آية إزاحة للصمام بسبب الاحتكاك 
تستدعي سرعة في المشغل. وهذا يؤدي إلى حالة لااستقرار تسبّب تأخيراً في 
الحلقة المغلقة. 

مشكلة تصميمية أخرى لها علاقة بحالة الفتح الكامل لصمامات التحكم. 
وهذا يتماشى مع السرعة الزاوية العظمى لسطح التحكم. ذلك أن المشغل 
يستقبل سرعة الانسياب العظمى التي يستطيع أن يوفرها نظام الهيدروليك. 
ويجب على السرعة الزاوية العظمى الناتجة لسطح التحكم أن تكون أعلى من 
أي أمر يطلبه الطيارء أو الطيار الآلى. فإذا تطلبت أية مفاجئة كبيرة أو مناورة 
لسرعة زاوية لسطح التحكم تتجاوز فتح الصمام بشكل كامل» فسيحدث عندئلٍِ 
تحديد للسرعة. وتحديد السرعة هو عامل مزعزع للاستقرار» حينئلٍِ تصبح زوايا 
سطح التحكم دالات تابعة لتحديد السرعة ولمطال الدخل والتردد والتأخير بما 
يتجاوز مدخلات (ئاامه) الطيار البشري أو ال 

وقد تم تجريب تأثيرات تحديد السرعة في زعزعة الاستقرار خلال التاريخ 
الكامل لأنظمة التحكم بالقدرة. هذا وقد فُقدت طائرة من سلسلة الطائرات 
النفاثة ۴-86 خلال مرحلة التقرب للهبوط عندما أخذت مضخة هيدوليكية 
تحركها مروحة هوائية دور مضخة معطلة يقودها محرك. فعندما انخفضت 
السرعة الجوية بالقرب من المهبط» تباطأت المضخة المقادة بالمروحة» مقللة 
سرعة جريان الهيدروليك الأعظمي المتاح» ودخل الطيار في حركة اهتزاز مسببة 
عنه تسمی Î PIO: Pilot Induced Oscillation‏ الاهتزاز المحرض من قبل الطيار 
(انظر الفصل الحادي والعشرين). وكرت أيضاً حوادث ناتجة من إشباع سرعة 
المشغل في الطائرات الحالية» ومنها ماك دونيل دوغلاس »٤-17‏ وساب -؟J45‏ 
9 ولوکهید مارتن/ بوینغ .(McRuer, 1977) YF-22‏ 


5 23 قضايا المان فی أنظمة التحكم بالو صل السلکی suesء! Safety‏ 
in Fly-by-Wire Contral Systems‏ 

ومع أن أنظمة تحكم الطيران بالوصل السلكي أصبحت شائعة في العديد 

من الطائرات السريعة والكبيرة» بقي سؤال مطروح حول أمانهاء فمهما كانت 
درجة توفر التكرار إلا أنه يبقى يدور فى حساب الحالة قليلة الاحتمال التى 
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يمكن أن تنهار فيها جميع الآنظمة الكهربائية والهيدروليكية. وبسبب حاجة 
متطلبات أنظمة التحكم الهيدروليكية للقدرة العالية جدأء فإن مضخاتها تسوقها 
عادة المحركات الرئيسية. وهذا يقتضي مرور أنابيب الضغط العالي الطويلة بين 
المحركات وسطوح التحكم» وتكون هذه الآنابيب عرضة للكسر بسبب 
الإجهاد؛ ومن التآكل ومن عمليات الصيانة. 


إن أخطار كسر أو تسريب خط الهيدروليك عالي الضغط» مع تصريف 
الام كن فادها غراط على خاب الرزن والعد السا رخات 
هيدروليكية مساقة كهربائياً ومتوضعة عند كل سطح تحكم. وتبقى قضية أمان 
إضافية هي تلوت اتل الميدروليك: فان المضخات الميدروليكة عالبة الفط 
O E E SE Se a‏ 


نظراً إلى حالات الأعطال المتعددة لنظام الهيدروليك والكهرباء» ناهيك 
عن إمكانية التخريب» والاصطدامات الجوية» والصيانة غير الصحيحة» وإلى 
آي مدى ينبغي للمرء أن يذهب في تقديم شكل من آشكال دعم التحكم اليدوي 
فى اللحظات الأخيرة؟ وهل ينبغى على الطائرات الموضوعة فى خدمة الركاب 
أن يكون لها مراجعة أخيرة لنظام التحكم اليدوي؟ وإذا كان الأمر كذلك› کم 
سيكون ذلك مُنجزاً مع متحكمات العصا الجانبية مثلا؟ 

في الأيام الأولى لأآنظمة التحكم التي تعمل بالطاقة الهيدروليكية ولاسيما 
فى الطائرات الصغيرة كان الجواب سهلا. على سبيل المثال» تجربة 
الستراتولينار 7 Liner)‏ t0هاSt)‏ ومشاكل القدرة الهيدروليكية على الطائرة -8× 
7 قادت شركة بوينغ لتوفير مراجعة آلية لنظام التحكم المباشر بعد حوداث 
فقد الضغط الهيدروليكي في طائرات 8-47» كذلك يتغير موضع جنيح التعيير 
طا ءا المهيّئ لنظام الحس الصنعي عندما يقطع أو يتوقف النظام 
الهيدروليكى. أيضا يتوقف قفل الموازن النابضى (طه) 8١ذ۲مء)‏ وخروجه عن 
الوضع الخيادي عند فقد القدرة الهيدروليكية. ٠‏ 

لقد أنقذت المراجعة اليدوية على الأقل طائرة بوينغ 727 واحدة عندما تم 
فقد كامل للقدرة الهيدروليكية» وطائرة الخطوط الجوية المتحدة بوينغ 720 
عندما نفذت هبوطاً آمناً بدون قدرة كهربائية. إن قضية تفقد الأمان الأخيرة -ائةا) 
ditch safety issue(‏ يصعب توجيهها للطائرات التجارية طراز بوينغ 747 ولأية 
طائرة جامبو عملاقة أخرى» وحدث أن فقدت كل من طائرات الجامبو لوكهيد 
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11 وبوينغ 747 ثلاثة من أنظمتها الهيدروليكية الأربعة خلال الطيران. 
وتعرضت 11011 إلى عطل في محور مروحتها؛ فيما صدمت طائرة 747 إنارة 
مطار سان فرانسيسكو ليلا أثناء التقرب للحط» وأدى عطل في مؤخرة طائرة 
7 إلى تدمير مشابهة للأنظمة الهيدروليكية الأربعة» مسببا خسارة الطائرة. 

في حادثة مشابهة أخرى» كان الطاقم بقيادة قبطان الخطوط الجوية 
دلتا جاك ماك ماهان M0N! a«(‏ kءه[)‏ جديراً بإنقاذ طائرة لوكهيد 11011 
في عام 1977 عندما حشرت دفة الرفع اليسارية بوضعها الممتد نحو الأعلى»› 
على ما يبدو خلال فحص سطوح التحكم قبيل الإقلاع من مطار سان دييغو 
.(McMahan, 1983)‏ ولم يكن فى مقصورة قيادة 11011 مؤشر دلالة على هذا 
النوع من العطل» ولم يلحظ طاقم الفحص الأرضي في سان دييغو المشكلة. 
لقد تحكم ماك ماهان بالطائرة بوساطة الدفع التفاضلي حتى الهبوط في لوس 
أنجلوس. من خلال هذه الحادثة كان التركيز في عام 1982 في ورشة عمل 
لانغلي في N40۸4‏ حول إعادة بنية أنظمة التحكم. وقد ناقش الحاضرون في 
ورشة العمل الأدوار المحتملة للتعرف إلى العامل المؤثر الحقيقى وإلى إعادة 
تصميم نظام التحكم السريع كحل للتحكم بالعطل. 

هكذا» وعلى الرغم من أن الأنظمة الميكانيكية بالتمام a1زصطعءمص (fully‏ 
(temsەرء‏ يمکن أن تتعطل بطرق متعددة» منها: انقطاع الكبل» وانحشار آذرع 
نقل الحركة وغيرهاء تبقى أسئلة حول أمان الأنظمة الحديثة لتحكم الطيران 
بالوصل السلكى قائمة. 

إن حادثة الطائرة لوكهيد 11011 عام 1977ء والفقد الكامل لنظام القدرة 
الهيدروليكي للطائرة 0٣-10‏ في عام 1989 وفقد أنظمة تحکم كاملة أخرى» 


خسائر قادت إلى الشروع في بحث هام في تطوير أنظمة جديدة للتحكم بالدفع 
lS (propulsion controlled aircraft)‏ سیتم وصفه فى الفقرة 11.20 . 


5 - 24 إدارة التكرار في أنظمة التحكم بالوصل السلكي ع«نعد«٠"‏ 


Redundancy in Fly-by-Wire Control Systems 


في الوقت الذي يُفهم عالمياً بأن التكرار أمر ضروري لأنظمة تحكم 
الطيران بالوصل السلكي» نوجد مدرستان فکریتان حول اللحصول على التكرارء 
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وإدارته. لقد عرف ستيفن أوسدار )Stephen Oder)‏ في عام 1999 هذين الهدفين 
على أنهما عملية تكرار فيزيائي آولاء تستخدم فيه قياسات من عناصر تكرار 
المتظزما ت لكشت الا خطات وعملة ليل ثانا معتمدة على توليك إشارات 
من النموذج الرياضي للنظام. ويستخدم التحليل التكراري (1990 ,k٦ھإ۴)‏ نظام 
تقنية تشخيص في الزمن الحقيقي» كما هو مبيّن في القصل الرابع عشرء 
المقطع الثامن» «تقنيات تحقيتق الأمثلية العادية). 


الشكل 20-5 بنية نظام تكرار ثلاثي عام لأنظمة تحكم طيران حرج . (1999 ,إملء0) 


إن التكرار الفيزيائى (رءمهل مء 41ءiورطم)‏ هى التقنية الدارجة فى الطيران 
بالوصل السلكى» باستشناء الأنظمة الجزئية ا ي الشكل 20-5 
eS‏ لنظام تحكم الطيران بتكرار فيزيائي ثلاثي عام. المفهوم 
الرئيسي يتحدد بتجميع كافة الحساسات داخل مجموعات واستخدام خرج كل 
مجموعة إلى مدخل كل من كمبيوترات التكرار الثلاثية. وعلى نفس النمط 
يقوم كل كمبيوتر حاسوب بتغذية مجموعات مشغلات التكرار الثلاثية. ويكون 
خرج )voting circuitory output)‏ دارات النواخب عبارة عن القيمة الوسطى 
للمداخل الثلاثية لنظام الانتخاب. يوفر فشل القدرة على التشغيل» الضرورة 
لأنظمة الطيران بالوصل السلكي. ويبين الشكل 5 - 20 إمكانية توسيع تكرار 
أنظمة الطيران لتكون رباعية. 


طت التطبيق الخملى للتكرار الفيزيائى اهخماما كيرا للاتصالات :بين 
الأنظمة الجزئية» فما لم تكون الإشارات التي يتم تقديمها إلى الناخب المنطقي 
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(ه زعا ع«ناه») متزامنة تماماً في الزمن» سيؤدي ذلك إلى إعطاء نتائج غير 
ال ا الخ اعا و الو اه4 وال وت تل اد 
a E E a‏ 
تزامن. كذلك توفير اهتمام مضاف يكون مطلوباً لتفادي التداخل بين أقنية 
التكرار الناجمة عن خطأ الزيادة الطبيعية» وليس عن الأعطال. 


يبقى الموقف المتعلق بالتكرار التحليلي مجهولاًء منذ توقف تطبيقات 
اللوحات فى أنظمة الإنتاج. وبعد أن حلت برمجیات (eإ۴iwaهء)‏ مکان بعض 
عناصر التكرار الفيزيائية أو (١إ4سلءهط)»‏ تحقق بعض التوفير فى الوزن» ومرونة 
أكبر» ووثوقية موعودة أكثر. وعلى آية حال» ظهرت صعوبة رئيسية من 
التحديدات الحالية لتمثيل نظام المَركبة وطرق تحقيق الآمثلية في النماذج 
الرياضية الخطية والمضطربة. فإذا طارت الطائرة داخل مناطق يكون فيها 
الإإيروديناميك لاخطياً وتأثيرات التخلفية (ئiوءإءءرط)‏ هى المسيطرة»› سینتجح منها 
تشخيص سيّئ. ويمكن أن يظهر التشخيص السيئ مع التكرار التحليلي من 
الترابط الطبيعى للحساسات» والكمبيوترات» وأنظمة المشغلات الجزئية. لقد 
أعطى أوسدار (1999 ,إ#لء0) مثالا لحالة تكون فيها حلقة التغذية الخلفية 
لموضع | لمشغل مفتوحة» والتي يمكن أن تَشحْص بشكل سيئ على أنها عطل 


أحد الحساسات (إهءدءء)» بالاستناد إلى تشخيص المنظومة. 


إن تطبيق التكرار التحليلي لإعادة تشكيل نظام متعدد المشغلات أعطي من 
قبل جيانغ (2000 ,14«8[). ويستخدم النظام المقترح (الخطي) الأمغلية 
)0ptimization(‏ لإاعادة تشکیل المرشح الاولي (e۴1اp)‏ الذي يوطن التحكم 
بين مجموعة مشخلات متكررة» ويعيد حساب التغذية الخلفية التناسبية» وثوابت 
الربح التكاملية. وثمة مخطط تکرار تحليلي مماثل إلى حد ما» يستخدم تقنية 
التحكم التكيفي› قد كتب عنه هيس (2000 ء۳s)»‏ وتقنية إعادة التشكيل 
بالتركيز على أعطال المحرك كتب عنها باومكارتين (1996 .)84u 84۲٤6٣,‏ 


يّكمن أفضل أمل للتطبيقات العملية المستقبلية للتكرار التحليلى فى 
N E aN EOS EON‏ 
لعدة برامج في معهد ميكانيك الطيران في مركز الفضاء الآلماني 21۸. يبين 
الفصل الرابع عشرء المقطع الثامن» العديد من التطويرات التي تمّت في هذا 
المعهد وفي أماكن أخرى» «تحديد نظام طيران المركبة من اختبار الطيران». 
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Electric and Fly- أنظمة التحكم بالوصل الکھربائی والضوئًَى‎ 25 - 5 
by-Light Controls 

من الممكن أن نرى مستقبلاً طائرة بأنظمة تحكم طيران كهربائية بالكامل. 

إن حذف عناصر نظام التحكم الهيدروليكي سيزيد من مقدار الوثوقية. كذلك 
فإن إجرائية كشف الخطاً وتصحيحه يجب أن تصبح وظيفة الكترونية منطقية 
وبسيطة إذا ما فُورنت بنظام الهيدروليك المعقد للطائرة ۴-16۶ء 154. أما 
أنظمة التحكم بالوصل الضوئي» باستخدام تقنية الليف البصري بدلا من 
الأسلاك الكهربائية» فهي بالمثل إمكانية مستقبلية. وهذا النوع المتقدم من الكيان 
الجامد (١إaس١إ14)‏ سوف لن يتطلب آي تغییر فى اسان نظرية الاستقرار 


وال 
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(لفصل (ساوس 
الاستقرار والتحكم ق مرحلة التصميم 


Stability and Control at the Design Stage 


عند البدء بمخطط تمهيدي لطائرة جديدة» يتقيد مهندس الاستقرار 
والتحكم عموماً ببعض المبادئ المعروفة الخاصة بالتوازن» وبحجم الذنب» 
على سبيل المثال. ومن هذه الخصائص توقع خصائص الاستقرار والتحكم من 
المخططات والرسوم. ومن ضمن هذه الخصائص النقطة الحيادية (مركز الثقل 
من أجل استقرار طولي سكوني عدمي)» والاتجاه السكوني» والاستقرار 
الجانبي (تأثير الزاوية الثنائية)ء مع التأكيد على أن الطائرة يمكن أن تُعيّر على 
عزم تسلق/ انحدار عدمي )zeo Pitching moment)‏ يعمل على کامل مجال 
معامل رفعهاء وعلی کامل مجالات تغیر مركز ثقلها. 

في أسواً الحالات» يكون للتصميم الجديد تشابه مع عدد من التصاميم 
المسبقة. فتصبح التقديرات عملية استقراء («10اداممهءا×م) من المعلومات 
المعروفة» ومن الخصائص المُقاسة. وعليه» يُبقي منتجو الطائرات على 
مجموعات من الكتيبات الإيروديناميكية» وعلى ترابطات معلومات الاستقرار 
والتحكم من التصاميم السابقة. وهذا يعني مساعدة كبيرة في دفع العملية قدماً 
إذا كان طريق الاستقراء قد حْدّد سلفاً. فيما عدا هذه المجموعات المساعدةء 
هنالك عدد كبير من العلاقات النظرية مستقاة من معطيات النفق الهوائي 
الآساسية التي يمكن أن يتم استدعاؤها للتخمين أو التقدير. 

والموضوع وثيق الصلة بتوقع واستقراء الخصائص المَعززة للاستقرار 
والتحكم من الرسوم» هو المشكلة المطروحة في المرحلة الثانية من تطوير 
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الطائرة» عندما يتم الحصول على معطيات اختبار النفق الهوائي. وفي وقت 
ابی کان کتيرا ما يطلب سضر جذاول كال سخضائضن اة لطر ان 
باستخدام معطيات النفق الهوائي وأيّ تفاصيل تحكم بالطيران التي قد تكون 
ا ر ل افحت امار الخال ل تی وط 
ملاك القن اراتى انات فا الک إلى رة اك اراد هن 
أجل تثمين جودة أداء الطائرة. وقد تكون نماذج الطائرات المسيرة المتحكم بها 
عن بخ مصدرا بدلا مق الاشتقرار والك في المشاريح التي ا اتسد طيخ 
تحمل نفقات اختبارات النفق الهوائي. 

إن مواضيع مراحل التصميم الثلاثة - مرحلة المخططات الرئيسية 
(أ»هرها)» ومرحلة التنبؤ من الرسوم» والتنبؤ من معطيات النفق الهوائي - تمت 
معالجتها في هذا الفصل. 


6 - 1 مبادئ و ضع اللخططات Layout Principles‏ 


6 1 - 1 موازنة الطائرة دون الصوتية Subsonic airplane balance‏ 


إن الطائرات ذات السرعات دون الصوتية وبذنب - خلفي (بدون كنار) توازن 
بشكل عام ليكون مركز ثقلها قريباً من المركز الإيروديناميكي الوحيد للجناح. تلك 
النقطة التي لا يتغير فيها معامل عزم رفع الجناح مع تغير زاوية الهجوم. وللحصول 
على نسبة وجاهه جناح عالية إلى حد معقول» فإن المركز الإيروديناميكي الوحيد 
للجناح يكون في نقطة تقع خلف الحافة الأمامية» على مسافة 125 من وتر 
الجناح» المار عبر المساحة المركزية للجناح. ويدعى خط الوتر هنا بالوتر 
الإيروديناميكي الوسطي للجناح أو .)٠4٥(‏ يبيّن الشكل 6 - 1 البنية الهندسية 
البسيطة التي تحدد موقع ٥4ص‏ في الأجنحة المستقيمة المستدقة والآهليلجية. 

يجب أن تتقدم مراكز ثقل الطائرات عديمة الذنب إلى أمام من المركز 
الإيروديناميكي للجناح أو على بعد 5 من ٥4ص‏ في نقطة الاستقرار السكوني 
الضمني. فإذا كان الجناح متراجعا للخلف» فمن الممكن موازنته عند معامل 
رفع عال» إلى حدٌ معقول» بحرف الحافة الخلفية للجناح إلى الأعلى من خلال 
دفات الأليفون ١٥اه‏ (دفة رفع دحرجة). إن درجة الاستقرار السكوني 
المرغوبة» ومعامل الرفع الأعظمي الذي تي الحصول عليه مترابطان. ويمكن أن 
تقع مراكز ثقل الطائرات عديمة الذنب خلف المركز الإيروديناميكي للجناح إذا 
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تم توليد الاستقرار السكوني بوسيلة صنعية أو بواسطة الاستقرار المتزايد (انظر 
الفصل العشرين). تتطلب الموازنة الطولية أن يكون انحراف الحافة الخلفية لدفة 
الأليفون للأسفل. مما يزيد من فعالية تحدب الجناح» مع تأثيرات إيجابية في 
الآداء )1989 .(Ashkenas and Klyde,‏ 


النقطة الوسطى © 


le 4/67 >| 


الشكل 1-6 البنية الهندسية لمتوسط الوتر الإيروديناميكى )٠١1٥(‏ على الأجنحة المستقيمة ذات 
النهاية المستدقة أو الإهليلحية. 


إن شكل الكنار» الذي أهمل بعد عام 1910 من قبل مخترعيه» الأخوين 
رايت» تمت إعادة إحيائه فى السنوات الحالية» لاسيما من قبل بيرت روتان 
.)Burt Rutan)‏ لاعتقادە بأن هذا الترتیب يجتب الانهواء الطبیعی (11هاء )۸4٤۷۲21‏ 
(انظر الفصل السابع عشر المقطع 2). كذلك» اعتقد بأن الموازنة مع حمل إلى 
الآعلى يخمَض الكبح التحريضي» بالرغم من أن هذا الاعتقاد تمت معارضته. 

تقع النقطة الحيادية» أو مركز الثقل من أجل الاستقرار الحيادي» للطائرات 
الكنار إلى الأمام بعيداً عن النقطة 25/ ل ء4 للجناح. وعلى طائرات روتان» 
يتم ملاءمة خزانات الوقود عند امتدادات مثلثية للحافة الأمامية من الجناح وذلك 
لإبقاء الوقود قريباً من مركز ثقل الطائرة. 
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Tail location, size and shape aly موضع الذنب« حجمه‎ 2-1-6 


عادة توضع مجموعة الذنب «العمودي والأفقي» على بعد يساوي نصف 
باع الجناح خلف مركز الثقل» فيما تتراوح مساحة الذنب الأفقي عادةٌ بين 15 
إلى 10 من مساحة الجناح» والحجم الفعلى عادة دالة معقدة تتبع مدی مرکز 
الثقل المرغوب» والتأثير الأرضي» وعوامل أخرى. وهنالك حجم ذنب أدنى 
يحقق توازن الطائرة واستقرارها بشكل محايد عند الرفع الأعظمي من التأثير 
الأرضى. وتحقق الأذناب الأفقية التى تزيد مساحتها على القيمة المطلقة الدنيا 
هذه مجالا عملياتياً مفيداً لمركز الثقل. 


تم اقتراح نظرية أمثلية (رإهعط) «0تاةنصتامه) لحساب حجم الذنب الأفقي 
وملاءمته لمراكز ثقل بأمداء معيّنة مع مشغلات خاصة لمركز الثقل» بعد الأخذ 
بالاعتبار معدل سرعة ومطال المشغل وقيود تحريك الدفة وجودة الطيران. وقد 
جری تطبیق نظام خاص باستخدام حجم ذنب فقي خlÈ|اص (Kaminer, Howard‏ 
But, 1997(‏ مه يبتدئ من تحديد الموقع الأكثر بعدا خلف مركز الثقل ومن 
معاملات ربح التغذية الخلفية. وقد وُجد أن (1) وضع القيم الخاصة للحركة 
الاهتزازية (sعuاه۷‏ «ععذه) قصيرة المد والطولية داخل المنطقة المحددة في 
المواصفة (1797 11-512) المستوى الأول والثاني لجودة الطيران و(2) عدم 
تجاوز حدود سرعة سعة المشغل استجابة لريح عاصفة عمودية قوية. ويكون 
للمسألة كما ذكر حلول معقولة. فالطريقة» بالرغم من أنها معنية» يمكن أن 
تكون مفيدة في التصميم الأولي. 

يبدو أن هنالك لا وجود لحد أعلى لحجم ذنب عمودي مرغوب من 
وجهة نظر الاستقرار والتحكم» لكن الأذناب العمودية الصغيرة جدا تقود إلى 
تشكيلة من الصفات غير المرغوبة. فمثلا تتطلب الطائرات التى لا تكون مستقرة 
في الآجواء المضطربة (low weathervane stability)‏ إلى ی شدة على خرج 
دفتى الاتجاه والدحرجة لإخماد الدورانات الاضطرابية حال تكونها» لاسيما فى 
اا البطيئة. عندما أحضر والتر بروير 8w61(‏ هاه .)W‏ الطالب السابق 
للىرو سور اوت «(Otto Koppen) jS‏ نموذج نفق هوائي للطائرة كيرتس 
81× لفحصها في النفق الهوائي للأخوين رايت في N1١‏ عام 1939 قال 
كوبن (إذا بنوا أكثر من واحدة من هذه الطائرة» فهم مجانين»» وأضاف «أنتم 
لستم بحاجة إلى بيانات النفق الهوائي لإحكام الاستقرار» وكل ما تحتاجونه إلى 
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مكبر صوت من داخل النفق يقول لكم : اصنعوا زعنفة عمودية أكبر). 


إن ضرورة وجود دفة اتجاه قوية للخروج من الحركة الحلزونية المنتصبة 
والمعكوسة تقود إلى دفتي رفع مثلومتي النهاية للسماح بانحراف كامل لدفة 
الاتجاه فى كلا الاتجاهين. ولعل الإتقان الأكبر والحل الأمثل الذي حقق كبحا 
أقل فص الطائرة مwgتilج «(P-51-Mustang)‏ التي يكون فيها خط التمفصل لدفة 
الاتجاه واقعاً خلف الحافة الخلفية لدفة الرفع» ويبدو أن هذا حصل بشكل 
مستقل عن مصممین 19ا »)۴٥٣۴۴-۷‏ ولکنه سرعان ما اعتمد من قبل 
المهندسين الآخرين. 


هذا ويتناسب التخميد الإيروديناميكي لكل من حركتي الانعراج والرفع مع 
مربع طول ذراع الذنب. وبما أن تخميد الحركة الاهتزازية السريعة المتولدة 
خلال الدحرجة (ااه طا0) تكون أضعف من حركة الرفع الاهتزازية السريعة» 
فيكون من الأفضل وجود ذراع طويل للذنب العمودي الزعنفة. 

قبل أن يتم فهم القيود على عمل الزعنفة جيدأًء بنى مصتعو الطائرة أذناباً 
عمودية بأشکال متميزة. لكن أوجين رووٿت )L.Eugene Ro0(‏ أُثناء عمله فی 
دوغلاس السوكوندو» غيّر كل ذلك ببراءة الاختراع الأمريكية التي ا 
سطوح ذنب مستقيمة ومستدقة مع حافات أمامية وخطوط تمفصل منسوبة بنسب 
مئوية ثابتة من طول الوتر. 


6 - 2 التخمين من الر سوم Estimation from Drawings‏ 
6 2 - 1 الطرائق الأولى Early methods‏ 


لقد تزامن تخمين عناصر الاستقرار والتحكم من الرسوم مع ظهور قد بدا 
ليكون متاحاً بحدود النظرية الإيروديناميكية نفسها. ذلك» أنه ما عدا عناصر مثل 
الرفاسات ومداخل ومخارج المشغلات النفاثة» فإن أشكال الطائرة هي عبارة 
الوقت قبل أن يقونن الرفع» وعزم الرفع لسطوح الرفع ولأجسام الطائرات في 
شكل مفيد يخدم التصميم الأوّلي للاستقرار والتحكم. وتبقى ضرورة لتوظيف 
العلاقات البسيطة للرفع والعزم مع الصفات الهندسية كنسب امتداد ونحولة 
الجناح والتوزيعات الطولية لحجم الجسم. 
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Wing and tail methods طرائق الجناح والذنب‎ 2 - 2 6 


من أجل حسابات الاستقرار والتحكم في مرحلة التصميم» فإن تغيُرات 
معامل الرفع مع زاوية الهجوم» أو منحني ميل الرفع لأجنحة وسطوح ذنب 
الطائرة» يكون ضرورياً. وتكون منحنيات ميل الرفع للجناح والذنب عبارة عن 
دوال من الدرجة الأولى لنسبة الوجاهة وزاوية التراجع «(sweep back angle)‏ 
وبدرجة أقل لرقم ماخ (اء اسه طءة)» ولزاوية مقطع الحافة الخلفية للجناح»› 
ولنسبة النحولة ۲۵٤1٥(‏ إهمه)) . يُعطى التأثير الأوّلى لنسبة الوجاهة وفق نظرية خط 
الرفع لبرانديل لودفيغ (ع¡w a (Pan 1 [ud‏ في تقارير البحث الأولية 
للاستقرار والتحكم كمخططات في منحني ميل الرفع مقابل نسبة الامتداد. وقد 
أضيف إليه تأثير زاوية التراجع من قبل يونغ وهاربير في عام 1948. 

مع ذلك» فقد تراجعت نظرية خط الرفع )lifting line theory)‏ للاجنحة 
والذنب بتطور زوايا التراجع الكبيرة ونسب الوجاهة الصغيرة» وحتى عند أعداد 
الماخ الصغيرة. وفي عام 1925 كانت نظرية مطيار السرع فوق الصوتية 
فى الانجراف ثنائى البعد والعائدة لأكيريت (٠۲٥)ء4)‏ موجودة» وأيضا فى 
خو ات القرن الباجي بین براندیل وغلوریه 614ue۲۲(‏ ۸4ھ )۴٣۵ ٤1‏ کیف ت 
تصحيح نظرية مطيار السرع تحت الصوتية من أجل تأثيرات رقم ماخ تحت 
الصوتي. إن كلا من نظرية أكيريت ونظرية برانديل - غلوريه لتصحيح رقم ماخ 
تحت الصوتي قدا افشلت عند رقم ماخ 1. وقد طوّر جونز [0٥65(‏ .۸.1) في 
عام 1946 نظرية الجناح بنسبة وجاهة صغيرة جدأء والتي تكون صالحة لجميع 
أرقام ماخ» التي تطبق أيضاً على الأجنحة المتراجعة بشكل كبير» أي الأجنحة 
التي تقع أطرافها الأمامية داخل مخروط ماخ الذي يتكون في دورة السرعة 


. (vertex) 


Bodies الأجسام‎ 3-2 - 6 


إن المصدر الأساسي لتأثيرات الأجسام في الاستقرار الطولي والاتجاهي 
هو كمية الحركة أو تحليل الكتلة الظاهر لماكس مونغ (ڄصMu )M4×* MN.‏ عام 
3. وهذا يصف التدفق حول الأجسام عديمة الرفع (ع«نا؟نا«مد) مثل جسم 
الطائرة (ءعهانوں؟)» وخزانات المحركات (ءءااءءهم)» وخزانات الوقود الخارجية 
من حيث كمية العزوم المتنامية أو المتضائلة المشتركة مع حركة الهواء الذي 
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یمر الجسم من خلاله. وبهذه الطريقة یتم حساب عزوم الرفع والانعراج کدوال 
لزاوية الهجوم وزاوية الانزلاق. 


6 2 - 4 تداخل الجسم و الجناح Wing-body interference‏ 


إن دمج الاستقرار الطولي» والجانبي» والاتجاهي للجناح والجسم عبارة 
عن الصفات المنفصلة بالإضافة إلى التأثيرات التى تعكس تعديل التدفق بسبب 
التداخل. في حالة المستوي الطولي» فإن ا الانجراف نحو الأعلى أمام 
الجناح وانحراف الانجراف نحو الآسفل خلف الجناح يغيران من زوايا الهجوم 
الموضعية للجسم والتي تدخل في حسابات نظرية كمية العزم لمونغ صسM)‏ 
Momentum Theory)‏ . في عام 1941 تم توسیع نظرية الكتلة الظاهرية لمونغ من 
قبل هھانس میلثوب (مp٥طtاMu‏ sہ84a)‏ لتفسیر عدم ثبات زاوية هجوم جسم 
الطائرة العائد إلى حقل تدفق الجناح. وعلى أثر هذا التعديل استخدم جيلروث 
ووایت )Gilruth and Whi†e(‏ في عام 1 نظرية الشريط (yاtheo (strip‏ . 


لقد عرف مصممو الاستقرار والتحكم لبعض الوقت إنه اذا كان للطائرة 
جناح مرتفع أو منخفض فإن ذلك يؤثر في الاستقرار السكوني في المستويين 
العرضي والاتجاهي. وابتداء من عام 1939 كان في N۸٥04‏ دراسة منظمة عن 
ذلك كجزء من التصدي الواسع إلى العوامل التي تؤثر في الاستقرار الجانبي 
والاتجاهي. وفي عام 1941 تم الانتهاء من دراسة الجزء المتعلق بموضع الجناح 
من قبل هاوس ووlلڻس (House and Wallace)‏ . 


إن للتشوية الواقع على توزيع الرفع على امتداد باع الجناح» وكذلك على 
النظام الداومي (”ءاءرء ×٠٤ه۷)‏ على الحافة الخلفية للجناح تسبي .التخركة 
الانزلاقية» له التأثيرات النظامية التالية : 


في الطائرات ذات الجناح المنخفض : يقل الاستقرار العرضي السكوني 
بحوالى 5 درجات عن مكافئها في الجناح ثنائي الزاوية فيما لو تم مقارنتها 
بالطائرات ذات الجناح المتوسط. لقد دامت هذه الطريقة التقريبية حتى يومنا هذا. 
ویتم فيها زيادة الاستقرار الاتجاهى أو اتجol‏ ئرج (weathervane)‏ . 

في الطائرات ذات الجناح المرتفع » عكس حالة الجناح المنخفض › 
يزيد تأثير الزاوية الثنائية بمقدار 5 درجات» ويقل الاستقرار باتجاه 
الريح. 
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مفهوم الانحراف العرضي : يساعد الانجراف العرضي (0wا؟-ossاc)‏ على 
فهم القوى الإيروديناميكية للطائرة عند حركة الأنزلاق. ويمكن تحليل شعاع السرعة 
الكلى (۷81) فى الطائرة أثناء حركة الانزلاق إلى المُركبة لا على امتداد المحور 
E NE OE NS‏ 
تؤدي المركبة 0ا إلى تدفق متناظر (سه!1؟ مإأمسصرء)» بينما تؤدي المركبة ۷ 
إلى تدفق افتراضي بزاوية قائمة» على محور الجسم ۷. تجمع مُركبات التدفق 
لتشکل نموذج خط الانجراف (١۲ء))مم‏ ممناصهءءاء) للطائرة عند حركة الانزلاق. 


يبيّن الشكل 2-6 تمثيل المركبة ۷ أو حركية الانجراف العرضي -دهإء) 
component)‏ س10 . ويوّمن الشکل شر خا لتأثيرات توضعات الجناح للأعلى 
والأسفل على الاستقرار. والتأثيرات هي نتيجة تشوه توزيع الحمل على باع الجناح 
في حالة حركة الانزلاق. ويعود عدم تشوه توزيعات الحمل على باع الجناح إلى 
التدرجات الواضحة للحمل مع مسافة باع الجناح في كلا طرفي الجناح. 


دوامة مركزية تہب دوامة طرفية Se‏ 
حمل عمودي پساړي دوامة مركزية تسبب 
(مساعد على الاستقراں) حمل عمودي يمیني 


( لا یساعد علی الاستقراری < 


سا 


تير الجريان العرضي 


عزم دوران يساري 
(يزيد تأثير الزاوية الثثائية) 


أسشل أعلى أسقل أعلى 
حمولات عاندة للجريان العرضي حمولات عاندة للجريان العرضي 


الشكل 6 - 2 تفسير التدفق العرضي الناتج من تأثيرات التوضع العمودي للجناح في الاستقرار 
الاتجاهي وتأثير الزاوية الثنائية. ينشاً عن تشويه توزيع الحمل على باع الجناح بوجود انزلاق إلى 
اليمين دوامة مركزية تعمل على عدم استقرار تدفق الانجراف الجانبي للجناح العالي وعلى 
استقراره للجناح المنخفض. يؤدي تشوه توزيع الحمل على باع الجناح إلى زيادة تأثير الزاوية 
الثنائية في الجناح العالي وإلى تخفيض تأثيرها في الجناح المنخفض . 
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تكون قوة شدة الدوامة المحلية متناسبة مع هذا التدرج» وينتج منها في 
طرف الجناح دوامات طرفية (8ء ٠۲م‏ مطذا) . يحدد تدفق الهواء من الضغط 
العالى إلى الضغط المنخفض اتجاه دوران الدوامة. لذلك تدور الدوامات عند 
آطراف الجناح لتوجد تدفقاً سفلياً (طءة»سهل)ء أو انحراف الانجراف المحيط 
بطرف الجناح نحو الأسفل (لإةهطمن) . 


إن الدوامات المركزية المبيّنة في الشكل 2-6 ناتجة من التشوه في توزيع 
الحمل على باع الجناح والعائد إلى التداخل بين الجسم والجناح عند حالة 
الانزلاق. يُنظر إلى دورانات الدوامة المركزية لترتيبات الجئاح العالي 
والمنخفض بوجود حالة الانزلاق أن تكون متناغمة مع تغيُرات الاستقرار 
المرصودة والمذكورة أعلاه 


6 - 2 - 5 الاأنحراف السفلى والانحراف الحانبى Downwash and‏ 
sidewash :‏ 
ينحرف التدفق خلف تركيبات الجسم - الجناح عن قيمة اتجاه الانجراف 
الحر »)ee stream value)‏ ومؤثرا في مساهمات سطوح الذنب على الاستقرار. 
إن الانجراف (طهس,مسهل) السفلى هو انحراف للجريان الحر خلف سطح 
الرفع» وهو عزم تغيير متناغم مع الرفع ذاته. والانجراف الجانبي (طيهسءل) 
هو الانجراف الجانبي للجريان الحر» ويتناسب مع القوة الجانبية المطبقة على 
تركيبة الجسم - الجناح في تدفق انزلاقي جانبي. ويسيطر على الأنجراف 
الجانبي المسلط على الذنب العمودي الدوامة المرافقة للانجراف السفلي عندما 
تشوه زاوية الانزلاق شكل الجريان. 
إن مخططات الانجراف السفلى للتدفق المتناظر (دون انجراف جانبى) هى 
حالة مناسبة للتصميم الأولي امكف متوفرة منذ عام 1939 من ا ا 
وکاتزوف )Silverstein and K2†z0۴(‏ . وقد وسع المحققون مخططات التصميم 
لتشمل تأثيرات انجراف قلاب الهبوط» وتداخل سطح الأرض»› وتراجع 
الجناح» والانضغاطية. 
من تأثيرات الانجراف الجانبى الشيقة الخسارة فى الاستقرار الاتجاهى 
الذي تم تجریبه جوا من خلال «الإرضاع الجوي» (تزوید طائرة بالوقود ج 
من مسافة قصيرة ومن طائرة خزان. فبعد ورود تقارير عن اضطراب اتجاهي في 
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الطائرة المستلمة للوقود» فحص بلوي وليا (4ء] أده رها8) (عام 1995( نموذج 
إرضاع جوي في نفق هوائي بسرعة بطيئة. وهذه النتائج » يضاف إليها نموذج 
شبكية الدوامة (ءء1ا٤ه1‏ ×ه٤إه۷)»‏ تؤكد الخسارة فى الاستقرار الاأتجاهى للطائرة 
المستلمة. ولأن الدوامات الالتفافية عند ا طائرة نقل الوقوة تور فی 
الت الحمر دي لانن اة ي الرضع الت م م اكا - 


6 2 - 6 طرائق التصميم الأولى المنضجة - نشرات المواصفات 
Early design methods matured - DATCOM, RAeS, JASS Data sheets‏ 
قادت مشاكل الاستقرار والتحكم الجديدة المرتبطة بالأبعاد الهندسية 
والملائمة للسرعات الصوتية والفوق الصوتية ونتائجها النظرية التقريبية أو 
التجريبية» إلى إصدار دليل بيانات لحلها في شكل مناسب قابل للاستعمال من 
قبل مصممي الطيران. وتم إنتاج هذا الدليل من قبل مركز رايت لتطوير الطيران 
A۴‏ ومؤسسة الطيران الملكية البريطانية ۸4٠5‏ والجمعية اليابانية لعلوم 
الطيران والفضاء [8488S‏ وآخرين. وتم استكمال نسخة 084۴ المسماة 
۸M‏ . لتصنيف المعطيات (1976 ,ه٥‏ 8)» بنسخة كمبيوترية بقصد 
تخفيض العمل اليدوي في استعمال النسخة الضخمة المطبوعة ورقياً. 


إن الهدف من كل هذه التصنيفات هو لبيان تأثيرات كل عوامل التصميم 
الممكنة في قوى وعزوم الطائرة. وقد استخدمت مخططات وصيغ مفصلة» کما في 
المثال المبين فى الشكل 3-6» من .5۸۲٣١0١۷‏ كذلك كان لنشرات المواصفات 
8 نفس الوظيفة والظهور»ء ما عدا الاستعمال الواسع للخرائط التخطيطية 
البديعة المكناة مخططات السجادة. ولقد لعب الدكتور توماس (Dr. H. H. 8. M.‏ 
(1105 دوراً رئیسیاً فی تطویر نشرات المواصفات ۸۸8 . 


Computational fluid dynamics ىبlسحلا ديناميك المو اع‎ 7 - 2 6 


تُطبّق طرق حساب ديناميك الموائع في مرحلة التصميم قدرة الكمبيوترات 
الرقمية الحديئة القوية لحل مسألة تقدير الاستقرار والتحكم من الرسومات. وتعتبر 
طرق العناصر المنتهية )finite-element method)‏ شکاًˆ من أشكال حساب ديناميك 
الموائع. وتكمن القوة الكبيرة في حساب ديناميك الموائع في قدرتها على التعامل 
مع الطائرات المشكلة كيفما اتفق بشكل اعتباطي. حتى أن دليل الطرائق المتقدمة 
مثل 41٥0M‏ يمكن أن يخفق في تمثيل تصميم غير عادي كهذه الطائرات. 
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لم تكن الحسابات الإيروديناميكية جديدة» لأنها كانت متاحة لعدة سنوات 
فى تلك الطرق التقريبية لحساب الأحمال الإيروديناميكية على الأجنحة المُشكلة 
اا اعات عن او و و ا 
الكمبيوترات» كان عدد المجاهيل في الحلول الرياضية للتدفق في العموم 
خف ف وقد اشا إلى ذلك سفين هیدمان .)Sven G. Hedman)‏ أحد مخترعی 
طريقة شبكة الدوامة (ءء)ها ×ه٤إم۷)‏ الحديثة› حيث بقي عدد المجاهيل و 
قبل عصر الكمبيوترات الرقمية من خلال افتراض تجريبي يخص توتر الجناح 
وباعه وتوزيعات الحمل عليه. ذلك العمل المبكر تم عمله من قبل فوكنر 
۴k)‏ (عام 1943). الذي صاغ «نظرية شبكة الدوامة» أيضا. 

لم تكن هنالك حاجة إلى توزيعات الحمل المفترضة في طريقة العناصر 
المنتهية الحديثة باستخدام الكمبيوتر الرقمي. لقد ظهر أن التطبيقات السابقة 
لطرق العناصر المنتهية الحديثة» لحساب القوى والعزوم الإيروديناميكية» بأنها 
عملت في شركة بوينغ إبّان الستينيات» وكانت هذه هي طريقة شبكة الدوامة 
للتحميل المنفصل» والمطورة بشكل مستقل من قبل سفين هيدمان .6 ١eم8v)‏ 
Hm 2«(‏ ووروبيرت ۲اط ۸8). إن تطوير طريقة شبكة الدوامة هى الحالة 
الكلاسيكية لدى الباحثين في جميع أنحاء العالم» وقد ساهمت في تحقیقی نتيجة 
مفيدة بشكل ملحوظ. للاطلاع على تاريخ النظرية المفصل» انظر دي يونغ ٭2) 


. Young, 1976) 


6 - 2 - 1-7 طرق شبكة الدوامة Vortex lattice methods‏ 
عندما تم تطبيق نظرية شبكة الدوامة على الأجنحة» تم تقسيم السطح 
اعتباطياً إلى ألواح أو صناديق وفق اتجاهات الوتر والباع. بحيث تحتوي كل 


لوحة على دوامة على شكل حدوة حصان. وتشتق الدوامة المحثة لتدفق الحقل 
من قانون بیو - سافار (8101-84۷21)» عندما تکون <1.0۸: 


١ 1‏ و“( ا أو 
E SE ENN Ee FREE KLE‏ 
C1 a ` £ 2 E ay (e tan Me, (er degree)‏ | 
عندما تکون 1.0 > ۸ 
: ال 
(per dZgree |‏ | ج | ت ِ[ Cıg = CL‏ 
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الشکل 3-6 مثال من 5۸1۳۲0١۷‏ 084۴ا عن المخططات والعلاقات. وهذا يغطی جزءاً 
صغيراً من مادة حساب المشتقة م0 للأجنحة المستقيمة المدببة. لدی آوراق معطیات R۸68‏ 
نفس الدوال والظهورات. 

بينما ينطبق هذا على التدفق اللاانضغاطى» كما يمكن لقانون براديل - 
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غلوريه أن يوسع النتائج إلى أرقام ماخ شبه الحرجة. ويتحقق شرط التحادد 
(boundary)‏ عدم وجود تدفق عبر اللوحات عند وجود نقطة تحکم واحدة فقط 
في اللوحة. وتستخرج زاوية الهجوم وتوزيعات الحمل للألواح من نظام 
الات ال الاه لوی ین عا بو ا فلن رر ری إن رب 
المعطيات نتيجة عدم تطابق رقم رينولدز» وتصحيحات حدود النفث» ومشاكل 
ERE E E O E‏ 
في حسابات ديناميك الموائع. 

عندما تكمن الألواح في مستوي منبسط وتشغل نسبة مثوية ثابتة من خطوط 
الوتر على جناح مثالي مستقيم مدبب بتوضعات باع اعتباطية بشكل أو بآخر» 
وعندما يحتوي كل لوح على خط دوامة يمر عبر نقطة تقع عند ربع الوتر 
المحلي» ودوامات خلفية على طول أحرفها الجانبية» والتي توفر بتدويماتها 
الجماعية تدفقاً مماسياً على كل نقطة تقع عند ثلاث أرباع الوتر المحلي لكل 
لوح» عندئذ يمکكن إيجاد حدود تدويم الدوامة لكل لوح من خلال طرق سطح 
المكتب (ء0dطامص‏ مهاk)ومك)»‏ كما فى طريقة فايسينغر (86۲١1ءوز۷6)‏ . ولكن› 
E aE‏ 0 ج رق اساب 
المؤتمت ضرورية. وبحسب الطريقة المستخدمة» يحدد الكمبيوتر شدة الدوامة 
لکل لوح. 


Generalized panel methods طرق اللوحة المتزايدة‎ 2 - 7 - 2 6 


تتمة لعمل شبكة الدوامة الرائدء تم تطوير برامج حسابات ديناميك الموائع 
شديدة التعقید» کبرامج ۸1۴ ۶۸۸ لبوينغ» و١0040۴4‏ لشركة لوكهيد» 
والطرق التحليلية› Ines and VSAERO0‏ و,MCAERO‏ لدى ماك دونیل - 
دوغلاس. تضمتت هذه التقارنات مسالة نیومùl )Neumann Problem)‏ فى 
التدفق الكموني (1962 ,طانص8)» وطرق يولر (١٠اد)‏ للموائع غير اللزجة 
e07, 1981(‏ صmھ[)»‏ وحلول معادلات نافیار - ستو کس (ءkeه؟-إم¡ہه۸)‏ الكاملة 
(Pulliam, 1989)‏ . 


وتستخدم الآن في مرحلة التصميم الأولية طرق شبكة الدوامة» يولرء 
ونافیار - ستوکس في توليد معلومات استقرار الطائرة والتحكم بها وبالطريقة 
نفسها التي كانت تستخدم النماذج في النفق الهوائي في وقت سابق. ويقوم 
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الكمبيوتر بتحديد وتخزين ثلاثي الآبعاد لهندسة اللوح وتقريب شكل جسم 
الطائرة» کما في الشكل 4-6 . وقد تم تخمین ميول منحنیات الرفع» والاستقرار 
السكوني الطولي الجانبي» وفعالية التحكم» وحتى المشتقات الدورانية بشكل 


جید من زوایا هجوم صغيرة» ومن زاوية الانزلاق› والتحكم بالانحرافات. 


6 - 3 التقديرات من معطيات النفق الھرائى Estimation from Wind-‏ 


Tunnel Data 


لد شى جو اترات الل والطانرات العميكرية قرا يراه 
المال» وانضب النجهذ. الهنذسی على اختبازات النفق الهوائی فى تطوير 
التصاميم الجديدة. ولم تعد هذه التكاليف يرجع إليها إلا نادراً. ولكن كيف 
يمكن للمرء أن يتوقع تناغم نتائج اختبار النفق ونتائج اختبار الطيران للاستقرار 
والتحكم؟ 

د ارت 0 هده الحا كرا فى درا لكايهن وكرخين 
)Kayten and Koven)‏ عام 1945. وقد قاد ھذان المھندسان فيما بعد فرع الاستقرار 
والتحكم فی نظم القيادة الجوية البحرية .(USNaval Air Systems Command)‏ 

لقد قارن کایتین وکوفین نتائج قیاسات الطيران للطائرة الهجومية تتائتة 
المحركات دوغلاس أينفادر ga (Douglas Invader) A-26‏ قياسات النفق 
الهوائي.» وكانت التناقضات أكبر من أن يتوقعها أحد. وأغلب التناقضات يمكن 
أن توضح أثر الحقيقة» إلا أن شعور عدم الارتياح كان في أن تعطي اختبارات 
النفق الهوائى المهندسين كرة بلورية غائمة. وكانت العوامل التى أدت إلى 
التناقضات فى حالة الطائرة ۸-26 هى : 


1. الزاوية الهندسية الثنائية للجناح كانت أكبر في الطيران عنها في النفق 
الهوائى» وهذا عائد إلى الانحناء نحو الأعلى تحت وطئة الحمل. وهذه المسألة 
بن اا معها بإعطاء نماذج النفق الهوائي زاوية ثنائية أكبر بالاعتماد على 
حسابات انحرافات الانحناء. 

2. تختلف أطر سطوح التحكم في الطيران عن نموذج النفق الهوائي بسبب 
تشوه هيغة قماش التخليف. وقد اختفت هذه المشكلة عملياً منذ أن توقف 
المصتع من استخدام القماش (۴) في تغطبة سطوح الطائرة. 
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3. کان هناك انھواء مہکر (٤۳4u۲ء۲م)‏ للجناح من الداخل أثناء الطيران 
والذي لم يكن حاضراً في الشكل الانسيابي الجيد لنموذج الجناح في النفق 
الهوائي. والمشكلة الأخيرة هذه من النوع الذي يصعب التعامل معه مقدما. مع 
ذلك» يمكن للمقاربة الحالية تخليص الطائرة من انهواء الجناح المبكر من 
خلال تحقيق الشكل الانسيابي الجيد أو باستخدام مولد دوامة» أو في الحقيقة 
توفير توافق أفضل بين النفق الهوائي ومعلومات الطيران. 


O 


الشكل 4-6 هندسة الألواح ۸1۴ ۴۸١‏ الخاصة بتحليل حسابات ديناميك الموائع لشكل 
طائرة بالكامل )من : 1992 .(Tinico, Boeing Commercial Airplane Group,‏ 
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على الرغم آنه في مثل هذه التناقضات» يهمل المصممون نتائج النفق 
الهوائي غير المناسبة لمصلحتهم. على سبيل المثال» أظهرت اختبارات نموذج 
النفق الهوائي للطائرة مارتين 202 («نااة۷) أن جناحها المكون من قطعة واحدة 
يمكن أن يكون له أثر سالبي ثنائي الزاوية عند تصاعد تشغيل محركها. لكن تم 
رفض النتائج بالتعليق » «أنه فقط اختبار نفق هوائي»» لكن تبين أن هناك ضرورة 
لإعادة تصميم مكلفة في وقت لاحق. 
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الفصل السابع 


الطائرات النفاثة ف الزمن الحرجح 
The Jets at an Awkward Age‏ 


لقد تجاوز أداء الطائرات النفاثة الأولى تكنولوجيا الاستقرار والتحكم. 
فاستدعى أداؤها العالي تطوير تقنيتين في الاستقرار والتحكم كانتا في طور 
التكوين هما: تحكمات القدرة (1٥٣٤«هء‏ ۲مسهم) والاستقرار الإإلكتروني المتزايد 
(electronic stability augmentation)‏ . 

أت أرقام ماخ فوق الصوتية التي وصلت إليها الطائرات النفاثة الآولى» 
أمثال ماك دونیل )McDonne1|) XF-88‏ و1-[۴. إلى عزوم مفصل (hinge‏ 
(٣0meط‏ كبيرة وغير متوقعة لسطوح التحكم» وإلى إمكانية رفرفة هذه 
السطوح› وبالتالي الحاجة الحقيقية إلى تكرار (٤٣2ل«سله!)»‏ ومشغلات تحکم 
هيدروليكية لاردية. فبو جود التحكمات اللاردية» يمكن استبدال قوى عصا التحكم 
لرل ايرود ياشكا رى صخ وة براسطة أدوات مل الترانقن: 
والأوزان» وسو لات القوة بlنفحlړةة‏ اnlغlةة (closed-loop force generators)‏ . 

وبطريقة مماثلة» فإن الارتفاعات العملياتية من 30000 إلى 40000 قدم التي 
جعلتها القوة النفاثة ممكنة» تطلبت زيادة فى تخميد المصدر الطبيعى للحركات 
الاهتزازية لكل من الاتجاه» والدحرجة لر ويأتي التخميد اللازم للحركات 
الاهتزازية السريعة الطولية والعرضية بشكل طبيعي بالقرب من سطح البحر بسبب 
القوى المُولدة على أجنحة وسطوح ذيل الطائرة مع ثبات سطوح التحكم. وعند 
الارتفاعات العالية» يتطلب أن تساق سطوح التحكم بواسطة أنظمة إلكترونية 
لقيادتها بسلسلة من الأساليب بالإضافة إلى دخل الطيار غير الظاهر بشكل خاص. 
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Needed Devices are not Installed ةnزاںlÛ|‎ Jئاسولا يتم تر کیب‎ 1-7 


بالرغم من الحاجة البديهية لتكرار (رعصهل«سلهء)» تحكمات القدرة 
اللاردية والآنظمة الإلكترونية التسلسلية» فإن هذه التصاميم لم يتم استخدامها 
إلا نادراً في أول الطائرات النفاثة» فقد كان مصممو الاستقرار والتحكم 
ومهندسوها الرئيسيون مترددين لأسباب عقلانية تختص بالوثوقية» ولكن أيضا 
لتجنب الكلفة العالية» وضرائب الوزن. فما الذي ت فعله بدلاً من ذلك؟ فيما 
يلي بعض سِيَرٍ الاستقرار والتحكم للنفاثات في ذلك الزمن الحرج. 


إن للسير التي سنسردها أهمية خاصة ليس فقط كتاريخ بل كحكايات 
تحذيرية لمصممي الاستقرار والتحكم للطائرات المستقبلية المتقدمة. فهي تعنى 
في الغالب بالأعطال والعيوب. لكن» ومنذ أن أعد هذا السجل الحافل من قبل 
بعض مصممي الاستقرار والتحكم اللامعين في الخمسينيات» توب على 
مصممي المستقبل للطائرة عالية الأداء أن يكونوا حذرين من محاولة تجٽّب 
تحكمات القدرة اللاردية وأنظمة الاستقرار التسلسلية المتزايدة» باسم التبسيط 
وتوفير الكلفة. 


7 2 الرجوع إلى القيادة اليدوية في الطائرات ۸35 ۴4D, ۸4D,‏ 
F4D, A4D, and A3D Manual Reversions‏ 
فى أول طائرتين من طائرات دوغلاس النفاثة الأوائل» كانت التحكمات 
E E O ESE O E E‏ 
و ل ا کے اا عل ادر ی بن آجواء الام ادر ریک 
يمكن للطيار شد عتلة طوارئ تفصل هذا النظام ليعود وبالتحكم إلى النظام 
اليدوي الطبيعي عبر العصا ودعسة القدم لتحريك سطوح التحكم. 
كان هذا الأمر جيداً فى حال حصول العطل فى صمامة الهيدروليك التى 
تتداخل مع آلية التحكم. RN O O BE‏ 
بشكل خاطئ صعوبة التحكم على آنه فشل في نظام الهيدروليك» فانتقل إلى 
التحكم اليدوي باتجاهِ واحد. 
إن هذا الإجراء إذا طبّق في سرعات عالية سيحوّل الموقف من سيئ إلى 
کو او الجا او او ا م ا ا 
من المشغلات الهيدروليكية التي تعمل على التوازي لتغذية عزوم المفصلات› 
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قد لا تلب الحاجة إلى السرعة المطلوبة فى الطائرات النفاثة السريعة. 


لقد استخدم الدفع الهيدروليكي المزدوج لدفات الدحرجة (e05اiه)‏ في 
الطائرة سکاي وربور (1973 ,٣هtئص6u)‏ (۲٥ذ٣ »)A3D Sky‏ لكن فقط لتفادي 
نسب الدفع المفرط. وقد استخدمت النسبة 20:1 لنظامي دفع بدلا من النسبة 
1 لنظام دفع وحيد. وتم تعديل التحويل إلى التحكم اليدوي باتجاه واحد» 
كما في طائرتي دوغلاس النفاثتين الأخريين» وبسبب الحجم النسبي الكبير 
للطائرة ۸3ء حتى أن التحكم اليدوي في الطوارئ لم يكن ممكناً بدون وجود 
مسننات تحويل بين المقود ودفة الدحرجة .(wheel-to-aileron gearing)‏ 
وللتحول إلى التحكم اليدوي ينقل الطيار المسننات بنسبة 1:2 ما يتطلب جهداً 
ماعا مو كی الاو ر ف وة الف جا وار ما و 06 
الهيدروليكية التقليدية. 


Partial Power Control التحكم الجزئى بالقدرة‎ 3 7 


هو اطا تک رافق ار ان جن الزن ار اة الا قان 
أيضاً محاولة للجوء إلى التحكم اليدوي المباشر لواحد أو أكثر من سطوح 
التحكم. ولعل دفة الاتجاه للطائرة سکاي راي ۴4۲ روإر)؟ مثال جِيّد لهذا 
التطبيق. كانت الطائرة ۴42 صغيرة» بمحرك نفاث وحيد» مع متطلبات تحكم 
في دفة الاتجاه (امللدع) بدت أقل ما يمكن. بالطبع» لم يكن لشروط تناظر 
القوة أي اعتبار. ولقد تبين أن التحكم بدفة الاتجاه بوجود ريح عرضية خلال 
الإقلاع والهبوط وأثناء القيام بمناورات ميلان ودحرجة تنسيقية يتطلب كميات 
معتدلة فقط من تحريك دفة الاتجاه ومن قوة دعسة القدم. 

بإمكان الطائرة ۴42 القيام بحركة مغزلية» واسترجاع وضعها الاعتيادي 
(yا0veها)‏ بہساطة بتطبيق ضغط كامل على دفة الأتجاه لمعاكسة الحركة 
الحلزونية» وقوة دعسة قدم مناسبة لإعادة التحكم بدفة الاتجاه. وعلى أي 
حال» فقد جعلت التوزيعات العطالية )inerkia distr: ti٥«(‏ للطائرۃ ۴4D‏ من 
دفات الرفع - الدحرجة - (الأليفون) وسيلة التحكم الأساسي لتصليح الحركة 
الحلزونية. علماً بأن دفة الاتجاه فى هذه الطائرة تكون محمية بالكامل من جريان 
ر ع ا ا 
الدفة أية وضعية بدون التأثير في استعادة الوضع الطبيعي في الانهيار الحلزوني. 
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سار کل شيء على ما يرام إلى حين قام طيار اختبار الطائرة ۴4۵ روبرت 
ران («طهR‏ .0 ۲إمطهR)‏ بالدخول فى الحركة الحلزونية المعكوسة بشكل غير 
مقصود» فأصبحت دفة SSE EN‏ الهواء أثناء الحركة 
الحلزونية دفة الاتجاه فى اتجاه مؤازر للحركة الحلزونية. ليس فقط هذاء لكن 
E E E E N CE‏ 
لدرجة حرفتها بشكل عكسي » آي باتجاه مضاد الحركة الحلزونية» وهو الوضع 
المطلوب للاسترداد. وهكذا بدون مشاركة القدرة الهيدروليكية» أقصى ما كان على 
الطيار روبرت ران تطبيقه الضغط على دعسة القدم المعاكسة بأكثر من 300 باوند 
لتحييد دفة الاتجاه (ومن ثم استخدام مظلة التخلص من الحركة الحلزونية لمعالجة 
الانهيار). إن هذا المطلب غير المتوقع لانحراف دفة الاتجاه يعني أن القرار 
الأصلي لتوفير الكلفة وتعقيد القدرة الهيدروليكية لدفة الاتجاه هو قرار غير مبرر. 


7 4 تزايد الاستقرار المتزايد غير الڼJlكiرgن Nonelectronic Stability‏ 


Augmentation 


في أنظمة الاستقرار المتزايد المبتكرة وغير الإلكترونية» التي تمخض عنها 
زمن الطائرة النفاثة الحرج» وعندما حاول المصممون الحصول على تخميد 
صنعي بدون إضافة الكترونيات ثقيلة وباهظة الكلفة وقليلة الوثوقية شأنها شأن 
E E O O OT‏ 
«damper)‏ المخترع من قبل رونالد وایت (ء†¡طW‏ .[ ۵«ھاهR)‏ والمرکب على 
الطائرة بوينغ 8-52 ستراتوفورتريس الأولى» تلبية ممتازه لهذا الطلب. 


لنتخيل موازن دفة الاتجاه (طه) مللںء) الذي يدور بشكل حر على محامل 
)bear18(‏ باحتكاك ضعيف. بدلا من أن يکون ق بمشغل إلكتروني» أو 
E NT CE E E A O BETE‏ 
على كتلة تمثيل ا٣عاه‏ ط٥ط‏ صغيرة متوضعة أمام خط المفصل (الشكل 1-7). 
ويتم تعديل إضافي على موضع الموازن دینامیکياً من خلال استخدام مخمد تيار 
درّامی .)eddy current dam Pe۲(‏ لتوفیر تخميد عزوم المفصل المتناسبة مع 
سرعة الموازن الدورıilة (tab rotational velocity)‏ . 


فيما تمر الطائرة باهتزاز جانبي أو اهتزاز الدحرجة الهولندية (11ه طءDu)‏ 
يتأرجح تركيب الذنب العمودي من جهة إلى أخرى» مسرعاً لكتلة تمثيل 
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الموازن. فبدون وجود مخمد التيار الدوامي يتعرض الموازن إلى انحرافات 
تتناغم في الطور مع تعرض الذنب العمودي للتسارع الجانبي. وعلى أية حال» 
وبشكل أمثلي» يجب على توضعات الموازن أن تنزاح طورياً لتتوافق والسرعة 
الزاوية للانعراج بطريقة توضع فيها دفة الاتجاه في الموضع الصحيح. وهذا هو 
عمل مخمد الانعراج التقليدي» أي تحريك دفة الاتجاه إلى اليمين لمعاكسة 
السرعة الزاوية للانعراج إلى اليسار. وبالتالي تكون وظيفة مخمد التيار الدوامي 
هي التناغم مع انحرافات الموازن لخلق ذلك الانزياح الطوري بالضبط. في عام 
2. اعتمد منهج مماثل من قبل آبزوخ وھانس يتر (M. J. Abzug and Hans‏ 
C. Vitte1(‏ لفریق تصميم الطائرة سكاي واریور Sk٩۲۲1٥۲(‏ 43۲) في شركة 
دوغلاس للطيران» لتزويدها بمخمد زاوية انعراج غير إلكتروني. لكن تم إيقاف 
طريقة التصميم وتجريب الجهاز على كمبيوتر تماثلي» بهدف إيجاد توافق أمثل 
بين وزن كتلة تمثيل الموازن )bobweight mass)‏ وحجم المخمد الذي يستطيع 
إزاحة الموازن طورياء خلق تخميد زاوية انعراج فعال. 


متتيع ضيط مواڙت الاستقرار 
اتی موازتن الاستقرار 


صدم سطح تحكم الموازت 
قضيب دقع سطح تحكم دفة الاتجاه 
متتيع الريط 


توصيف تابض مخمد التجاوز المختاطيسي 
الشكل 1-7 ترابطات تحكم دفة الاتجاه للطائرة بوينغ 8-52 . طريقة وايت لتشغيل الموازن 
المستقر بالإزاحة الطورية مغناطيسياً لكتلة تمثيل خمد موازن زاوية الاتجاه (من : 8-52 
.(Training Manual, 1956‏ 
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إن المشكلة العملية الواضحة مع مخمدات زاوية الاتجاه للطائرات 8-52 
و432 هي تلك التي تواجه آي نظام ميكانيكي صرف» بمقارنتها بنظام التحكم 
الإلكتروميكانيكي. ففي النظام الميكانيكي» تعتمد النتيجة أو الخرج بشكل حرج 
على ظرف كل عنصر. فإذا تدهورت مساند الموازن الحر بمرور الوقت أو عند 
اصطدامها بالحصى المشفوط أثناء الدرج» أو إذا تغيرت فعالية مخمد التيار 
الدوامي» فسيتم رمي الموازن الطوري وإيقافه. 

فى بعض الحالات المتطرقة» قد يضيف عمل الموازن بالحقيقة اهتزازاً 
جانا للطائرة» ت من تخمیده. 

ففي شهر تموز من عام 1994 وَصَمّت رسالة لرولاند رایت W¡1٤(‏ ۸4 14هR)‏ 
مثل هذا الموقف الذي حدث فى الحقيقة على الطائرة 8-52 كما يلى : 

لقد سبب ارتجاج دفة التوجيه في اختبار الطائرة إلى خسارة تخميد المخمد 
المغناطيسي. وكاد أن يحصل حادث جدي لو تعرضت كتلة تمثيل الموازن لعطل 
ميكانيكي. فبعد ذلك كنت سأجد عند الذهاب للعمل في اليوم التالي أصدقائي 

وهم يسألوني إن كنت لا أزال فعلاً على قيد الحياة. 

يسوق مخمد زاوية الاتجاه الكهروميكانيكى الحديث دفة الاتجاه لمعاكسة 
مطال زاوية الاتجاه المقاسة. وهو يفعل ذلك بمقارنة الوضع الحالي لدفة الاتجاه 
بالقيمة المرغوبة» ومن ثم تطبيق عزم التدوير (م۹u١ءه))‏ عليها حتى الوصول إلى 
القيمة إياهاء بتجاوز العوائق الميكانيكية مثل المساند اللزجة (ع«1إههط رءناء) أو 
حتى الفقد فى خواص المشغل الذي يسوق دفة الاتجاه. 

لم تكن عيوب مخمد زاوية الاتجاه الميكانيكي الصرف خفية على طاقم 
المصممين في شر کتي بو ودوغلاس. لذا عندما ظهرت فرصة الحصول على 
مخمد يعمل إلكترونياًء أخذ القرار فوراً باستبداله. وفى حالة الطائرة 8-52» كان 
موازن دفة الاتجاه الناإبضي في دفات التوجية قد تم استبداله بدفات فُذرة 
lea «(powered rudders)‏ سمح لشركة بوينغ من استخدام تصميم مخمد الاتجاه 
الإلكتروميكانيكي المطور بنجاح في الطائرة 8-47 . 

وفی حالة شركة دوغلاس› تم ترکیب مخمد الاتجاه الكهرومیکانيیكى 
باستخدام مكونات الطيار ا لطائرة سبيري 4۸-12 (رإ۲مم5). وقد كانت شركة 
جيروسکكوب سبيري قد نجحت باختيار الطائرة «دوع (Dogship) DC-3 “mı‏ 
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في لونغ آیلند» بنيويورك. كانت الإشارات القادمة من حلقة التحكم الخارجية 
بالاتجاه» أو بزاوية الاتجاه» يتم التحكم بها بواسطة الجيروسكوب الحر في 
نظام 4-12 ثم يتم مفاضلتها إلكترونيا عبر شبكة توصيل» ومن ثم إرسالها إلى 
مخدم دفة الاتجاه أو الاتجاه. إن تفاضل زاوية الاتجاه هو بالطبع معدل السرعة 
الزاوية للانعراج. 


قيل عن النظام إنه يعمل بشكل جيد عندما تم تركيبه على الطائرة ۸35 
لتطير به دورياً من قاعدة ادواردز الجوية. وفي أحد الأيام» وفيما كان أحد 
طياري الاختبار يتقرب للهبوط بطائرة ۸35 انقض نحو مدرج الهبوط ثم تسلق 
تسلقاً حاداًء الشيء الطبيعي الذي يقوم به طيار الاختبار ذو المعنويات العالية 
بالطائرة التي يثق بها. استجابت الطائرة 4۸32ء التي كان مخمد زاوية الاتجاه 
فیها عامل بحرف دفة الاأتجاه نحو الأسفل أثناء ميلان شبه عمودي دافعة الطائرة 
ثابتة نحو الأرض. 

ا الطيار التحكم بالطائرة وبدأاً التحقيق في الحال. وقد تبين بعدئذ 
ان کل من النظام ۸-12 ومخدم زاوية الاتجاه کک بدرجة مثالية. فتحول 
الاتهام إلى ما كان يسمى لسنوات «خطاً الاطاں* ° error)‏ 1ع) . إن جايرو 
الاتجاه في النظام ۸-12 هو تقليدياً عبارة عن جيرو حر من إطارين» تقاس فيه 
زاوية الاتجاه فى الإطار الخارجى (4ط” اع إ٥اه)‏ ويكون القلب الدوار» فى 
ISN EE E ET e EES‏ 
نقسه مقوماً تغاقلاً من خلال فقاعة تحديد الو وتكون الزاوية بين الإطار 
الخارجي وتوضع الجهاز هي زاوية الاتجاه الحقيقية أو زاوية الاتجاه طالما أن 
الاطار ن ال ناخاو لخا ادان فا بها وها خط فق دما كرون 
banka I‏ تساوي صفراً. ولكن عند زوايا الدحرجة الحادة 
للصعود (١11ءلمهطء)‏ المفاجى» أو عند أي دوران حاد» فإن قراءة زاوية الاتجاه 
تلتقط أخطاء بالاعتماد على زاوية الاتجاه الشمال الجغرافي (الشكل 2-7). 


أثناء الدورانات» يعمل مفاضل زاوية الاتجاه «المغلوط) نسبة إلى الزمن 
على تضخيم الأخطاء العادية للإطار. وقد برهنت تجارب الطائرة ۸35 بشكل 
مثير أن لا أحد يستطيع إجراء تفاضل في إشارات الجيرو الحر للحصول على 


(#) الإطار (۵1ط«61) ويسمى أحياناً «جبال» هو الالية ا متحركة التي تحافظ على ثبات اتجاه الجايروسكوب. 
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إشارات تخميد تحقق الاستقرار المتزايد» وعلى الأقل في طائرات المناورة 
الضيقة. 


تعك. ان برهنت كل التصاميم الميكانيكية والجايرو الحر لمخمد زاوية 
انعراج الطائرة 432 عدم جدواها زوّدت الطائرة أخيرا بما يعرف الآن بالتصميم 
المعياري )52<۴۲R6(‏ وهو» جايرو السرعة الزاوية للاتجاه بدرجة حرية وحيدة 
لقيادة مخدم دفة الاتجاه. 


تڌاوية الإطار الخار جي 
Gg‏ 
On‏ 


در چة 


“180 ¬ 120 - 60 Û 60 120 180 


زاوية الاتعحراج اه »> درجة 


الشكل 2-7 زوايا الإطار (1٤2«ه‏ 21ط ”٠1ع)‏ للإطار الخارجى لجايرو الاتجاه ۸-12. كدالة لزوايا 
الدحرجة والاتجاه. تتموج سرعة الإطار الخارجي بقوة عند الدحرجة بزوایا حادة. مفاضلة زاوية 


الإطار الخارجي للحصول على سرعة زاوية للانعراج سببت تقريباً الحادث للطائرة دوغلاس 
۸35-1 سکاى واريور (مڻ : 1956 (Abzug, Journal of the Aeronautical Sciences, July‏ . 


والأكثر نجاحاً كان نظام الاستقرار المتزايد غيرالإلكتروني المُطور في مركز 
E E ٩‏ أجل الصاروخ سایدویندر )A1M-9 Side wind e۲(‏ . پشتق 
ا اا من دوالیب طيارة whee1(‏ 1y؟)‏ مساقة هوائية وغير 


208 


الإلكترونية» مركبة في أطراف دفات الدحرجة في أجنحة الصاروخ لإنتاج عزوم 
تدوير عطالية تقود دفات الدحرجة لمعاكسة السرع الزاوية للانعراج. تكون عزوم 
الكواليت الطيارة كبيرة بشكل واضح بما يكفي لتجاوز تخييرات اتاك مسن 
دفة الدحرجة. هذا ويبدو أن نظام التخميد الميكانيكي الصرف هذا لم يطبق في 
الطائرات. 


Grumman XF10F Jaguar ×X۴10۴ الطائرة غرومان جاکوار‎ 5 7 


کانت الطائرۃة جاکرار ×F۴10۴‏ (uarعJa)‏ ذات الجناح المتراجع المتحرك 
محاولة من قبل شركة غرومان («aة٣صصںإ6)‏ لتجنب تحكمات حركة الرفع بقوة 
محرك كاملة أثناء عمر الطائرة النفاثة الحرج .كان الذنب الأفقي للطائرة جاكوار 
يمتد من حاوية انسيابية (04م dء«ناصهءءاء)‏ متمفصلة مع العريضة التي تتمحور 
فی الخوص (١ءاام)‏ على قمة الذنب العمودي (الشكل 3-7). وكان تركيب 
التمفصل هذا في الواقع عبارة عن طائرة منفصلة» يتم تعييره في حركة الرفع 
من خلال الوصل المباشر بين الكنار وعصا الطيار. 


كان معامل رفع الموازن المتحقق من خلال تركيب الذنب الكنار هو 
بالطبع معامل رفع الذنب للطائرة ۴10۴× ككل. ويعادل هذا النظام المبتکر نظام 
التحكم بسطح الموازن (۳ءtءرء‏ امه اھt)»‏ حیث إن سطح تحكم الكنار 
المتصل بعصا الطيار كان سطحاً صغيراً نسبياً مع عزوم مفصل ضعيفة. وفي 
الوقت الذي كانت فيه حمولات الذنب فى الطائرة ۴10۴× الخاصة بالاستقرار 
والتحكم موفرة من خلال تحريك جميع السطوح )a11 moving surface)‏ والذي 
لم يكن خاضعاً لفقد فعالية سطح التحكم ولعزوم المفصل غير المتوقعة عند 
سرعة الحد الصوتى (عأد0ئصجاt)‏ بأرقام ماخ عالية. 

حدث في اختبارات طيران سلاح البحرية» أن فقدت الطائرة ۴10۴× 
التحكم الطولي برفع نف الطائرة عند الحط وذلك لعدم كفاية انحراف الكنار 
إلى الأسفل. ومشكلة جدية أخرى حصلت مع طائرة كنار أفقية الذنب» كانت 
في التردد الطبيعي المنخفض عند السرعات القليلة. وقد أدى هذا إلى تأخير 
زمني بين حركة عصا الطيار» والذنب» ثم الطائرة» وأخيراً الاستجابة. واشتكى 
الطيارون بأنه عند السرعات الجوية المنخفضة لم يكن لديهم فكرة عن زاوية 
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الشكل 3-7 الطائرة جاکوار ۴10۴-1× العائدة إلى شر كة غرومان» حاولة تجنب تحكمات 
الرفع بقوة حرك كاملة. جسم الكنار المقاد المتمفصل بشكل حر والجناح الموازن الأفقي مركب 
على قمة الذنب العمودي. تحرك عصا الطيار الكنارء الذي يتحكم بزاوية هجوم الحاوية 
الانسيابية )مj‏ : .(National Air and Space Museum‏ 


في عام 1953 ألغى سلاح البحرية خطط إنتاج الطائرة ۴10۴× ذات الجناح 
متغير التراجع (variable-sweep)‏ المتراجع المتحرك. ولم تستلم الطائرة مطلقا 
المحرك الذي كان من المفروض أن تستلمه» لتترك بمواصفات ضعيفة. أيضاً» سمح 
وصول حاملات الطائرات ذات السطح المائل والمنجنيق البخاري (†1اصcata (steam‏ 
للطائرات ذات الجناح ثابت التراجع أن تعمل من على الحاملة. ولم يتم استخدام 
التصميم البارع لكنار الطائرة أفقية الذنب ۴10۴× في الطائرات التي اعقبتها. 


6-7 نجاح تسويات الطائرة 8-52 Successful B-52 Compromises‏ 
ظهرت الطائرة ستراتوفورتریس 8-52 (۶ااه۴هاهء5) في عام 1,ء أثناء 
العمر الحرج للطائرة النفاثة. على آي حال» كانت التسويات التي قدمها مهندسو 
شركة بوينغ للالتفاف على حقبة من قلة الثقة في تحكم الطيران الهيدروليكي أو 
الإلكتروني» جدا ناجحة بحيث استمرت هذه الطائرة تواصل خدمتها الفعلية منذ 
ما يقرب من 50 عاماً. وتناسب هذه التسويات مهمات الطائرة 8-52 التي تتطلب 
مستوی مناوراتِ ضعیفاًء ولا تحتاج إلى تصحيح للانهيار الحلزوني. 
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6-7 - 1 محدودية صلاحية التحكم بدفة اتحاه الطائرة 8-52 

The B-52 rudder has limited control authority 

تملك الطائرة 8-52 وتر دفة اتجاه (۵61لنإ) ضيق جداً» ولا يزيد على 

0 من وتر الزعنفة (الشكل 4-7). للحصول على طول سطح تحكم معيّن» 
يتناسب تحكم عزوم المفصل مع مربع طول الوتر. 


الشكل 4-7 الطائرة ستراتوفورتريس 8-526 . تمت إضافة سبعة كوا الحناحء وة 
سجر ادو دور رین ٤‏ : ح‌ اج“ وتم 
حذف جنيحات الدحر جة. إلحظ دفة الاتجاه (10./ من الوتر) ودفة الرفع الضيقة جداً (من : 
ي حرجة. إ من الونرا ودفه الرفع الص من 

.(Loftin, NASA SP-468, 1985 


وها يعطن دف اتجاء الطاترة 852 عزوم مقطلل تة رة با 


لطائرة بهذا الحجم» جاعلين التشغيل اليدوي منظوراً عبر الموازن النبضي. لكن 
ماذا حول قدرة دفة الرفع وفعاليتها؟ وكيف يمكن أن يؤثر الدفع غير المتناظر 
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(assymetrical thrust)‏ والریح العرضية (ل«س ءوهإء) في تنفيذ الإقلاع والهہوط 
مع دفة اتجاه صغيرة جداً؟ 


لقد وضح جورج شر (George S. Shairer)‏ أن تصميم بوينغ الأصلي دعا 
إلى تحريك كامل الذنب العمودي. إلا أن ذلك أهمل بسبب الشكوك في وثوقية 
المشغلات الهيدروليكية. بدلاً من ذلك» كان الحل بدمج نظام عجلة هبوط 
لضبط الاتجاه المسبب عن الريح العرضية. ويتم ضبط زاوية اتجاه الهبوط 
بوجود ريح عرضية من قبل طاقم الطيران قبل الإقلاع أو عند التقرب للحط› 
خلال مجال من 20 درجة على جانبى الخط المحايد (الشكل 5-7). يمكن جعل 
الدحرجة Ul ECR AY‏ نزلاق ودوران (٤صهط)‏ تساوي صفراً 
وهكذا تتقدم الطائرة وهي منحرفة باتجاه الريح بمثل مشية سرطان البحر. يستند 
الاختيار المسبق لزاوية عجلات الهبوط إلى اتجاه وسرعة الريح المُخبر عنها 
بالنسبة إلى توجيه المهبط وتصميمه. 

حيث إن للطائرة ثمانية محركات» فتضبط شروط الدفع غير المتناظر 
بإغلاق محرك بما فيه الكفاية ليتم معالجة الاتجاه وذلك لعدم تمكن دفة الاتجاه 
الضيقة من أداء هذه الوظيفة وحدها. 


7- 6 - 2 تحديد صلاحية التحكم بدفة رفع 8-52 The B-52 elevator‏ 


also has limited control authority 


إن دفة رفع الطائرة 8-52 ضيقة في الوتر كما هي دفة الاتجاه. وتعتمد على 
مساعدة سطح الاتزان القابل للتعديل(۲ء11zطمtء‏ ustab1eزad)‏ من أجل الموازنة 
طويلة الأجل ومن أجل تغيرات السرعة. وكما في حالة الذنب العمودي» فقد 
تم استدعاء تصميم شركة بوينغ الأصلي من ال ات الأفقي المتحرك ككل» 
لكن اتصرف غه بب الشكوك في وثوقية المشخل الهيدرولكي: 


يساق الموازن القابل للتعديل فى الطائرة 8-52 من خلال محركين 
هيدروليكيين مستقلين بواسطة آلية رفع ل غير Eعىكwg (irreversible Screw‏ 
mechanism)‏ ackز.‏ يسو ق أحد المحركين العمود المحلزن (سءإءء)مهز) ويسوق 
الآخر الصمولة النابضية (111 11۷١‏ على سن المقود المحلjزن (driven screw‏ 
thre)‏ (الشكل 6-7). يتم تشغيل تحکم الصمام )contr1 value)‏ في کال مرك 
هيدروليكي إما بواسطة محرك كهربائي أو بواسطة كبل قيادة قادم من مقصورة 
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الطيار. ويتم التحكم بالمحركات الكهربائية بترتيب تناوب الضغط على الأزرار 
العادية الموجودة على قبضة الطيار المزدوجة (eء)0ر )con01‏ . 


مع كل هذا التكرار (رعصةلصسلهإ)» يمكن أن تحصل أعطال في سطح 
الاتزان القابل للتعديل» لكن تبقى للطائرة 8-52 إمكانية الهبوط في نظام طوارئ 
بالتحكم بدفة الرفع فقط مهما كان موضع الموازن. ويتطلب بعض الضبط لمركز 
الثقل باستخدام ضخ الوقود الذي يكون ضرورياً لهذا النوع من العمل. 


الشكل 5-7 سلوك الطائرة 8-52 في الهبوط مع ريح عرضية. توضعت عجلات الهبوط على 
المدرج بينما يتم حرف اتجاه الطائرة إلى اليسار» لتواجه اتجاه الريح تماماً. تختزل عجلات الهبوط 
الحاجة إلى دفة تجاه (من : 1985 ((Loftin, NASA SP-468,‏ . 


7- 6 - 3 التحكم اليدوي بدفات دحرجة 8-52 یکون صغیراً -8 1۲۲ 
manually controlled ailerons are small‏ 52 

لدى الطائرة 8-52 دفات دحرجة (8١٥۲ءانه)‏ صغيرة» فى المعنى التقليدي. 
ويكون لدفات الذحرجة هذه وتر تقليدي» لكن طرل باعها («دم) يساوي تقريباً 
طول وترها. وهي كفوءة جداء وتدعى «(مشعرات دفات الدحرجة) إمامه؟) 
(ك«هام‌انه» وظيفتها الأساسية هي تزويد مقود الطيار المزدوج بقوی التحكم. وتم 
استخدام الموازن النابضي على مشعرات دفات الدحرجة. وتؤمن السطوح العليا 
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لقطع الكوابح الستة الموجودة على كل جناح» قوة تحكم الدحرجة الحقيقي 
للطائرة. وتحصل مشغلات الكوابح actuat01(‏ erاiەpء)‏ على إشاراتها التى تأتی 
من تحريك الطيار لمقود التحكم» التي لا تتطلب من الطيار جهداً لتشغيله. 
كان نظام كوابح دفة الدحرجة الذي تم تبنيه على الطائرة 8-52 قد تم 
اختباره بالأصل على الطائرة 8-47 بعد ذلك عرضت الطائرة خسارة ملحوظة 
في قدرة الجنيحات الخارجية التقليدية من نوع القلاب بسبب لوي الجناح. إلا 
أن نظام الكوابح (ءءازهمء) كان يعمل بشكل جيد على الطائرة ٠8-47‏ لكن سلاح 
الجو رفض القيام بالتغيير على تلك الطائرة. يمكن أن تهبط الطائرة 8-52 باستخدام 
أعطال عائدة لنظام القدرة الهيدروليكي» على سبيل المثال. وتکون الهبوطات 
الناجحة ممكنة تحت شروط الاضطراب والريح اللطيفة على حد سواء. 


عجلة المواژن اليدوية 
ك آ__1 
8 ا کاین 
1 


1 
مسخن گالرود اسطواتة الكوايل ا ۵ 
داخل اللوکلي 1L]‏ 0 
d ae‏ 
2 ۰ 
کک 


FET 


1 اة الكوايل اسطوانة تاقل الطيار الآئي 


5 نت انمو 
جمدم و هزيي 
الطيار الآلي /~ صموة ققدم ا 
ا ي 2 
کابح ق REE N Fî‏ 
مستد الدفع r my 1 HE‏ حه یدیل 
E... O‏ سواقة فواصل 
مدن دید ې اا ا 
ures‏ مسامبر محوبةا 
العمد المحلژن لسطح 7 ٤‏ اللنعبير ISE‏ 
تغذية 
الاتزان (مقاى ۳۹ 
FIXED) pe E‏ جوع کي 
۶ مث ع علية رقم 10 
المركق الابروديقاميكيي U‏ 1 3 
سے 


ا ی | کہ 
2 3 


الشكل 6-7 الرسم البياني لتحكمات موازن سطح الموازن للطائرة 8-52. محركان 
هیدرولیکيان يقودان سطح الموازن» واحد من خلال المحور الحلزن»› والآخر من خلال شرط 
صمولة المحور المحلزن. يتم التحكم بصمامة كل محرك هيدروليكي بواسطة حرك كهربائي» 
مع نظام میکانیکی رديف (من : 1956 (B-52 Flight Manual,‏ 
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تم حذف مشعرات دفات الدحرجة في النموذج الأخير 8-526 وتممت 
إضافة قطعة كابح إضافية. هذاء وينصح دليل الطيران للطائرة 8-526 بأن 
التحكم الجانبي المحدود يكون متاحا من خلال انزلاق الطائرة مع دفة الاتجاه» 
وفي حال كانت جميع الكوابح معَطلة» فلا ينصح بالهبوط اعتمادا على دليل 
الطيران» ما يعني أن يعمل طاقم الطائرة على الهبوط بالمظلة في حال أصبحت 
جميع الكوابح معطلة. 
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(لفصل (لثاس 


اكتشاف الترابط العطالي 


The Discovery of Inertial Coupling 


لقد صَمّمت الطائرات التي تطير بسرعة قريبة من سرعة الصوت بأجنحة 
قصيرة ورقيقة المقطع تركز معظم كتلها في المركز. أآما الهياكل فتكون طويلة 
ورشيقة. وعندما تلتف هذه الطائرات بحركة دحرجة (8١1اآاها)‏ سريعة تنحرف 
كتلة هيكل الطائرة بعيداً عن اتجاه الطيران وبشكل مستعرض. إن هذا الميلء 
هو جوهرياً الأثر الجيروسكوبي» ويدعى الترابط العطالي (ع«نامهء اهنا #من) . 


8 - 1 دبلیو. أتش. فیلیبس یکشف شيئاً شاذاً Ww. H. Phillips Finds an‏ 
Anomaly‏ 
إن التمييز فيما إذا كان الترابط المكتشف ترابطاً عطالياً أم دحرجيأًء ومن ثم 
شرحه رياضياً فى الأدبيات المعلنة يعود إلى هيويت «(W. Hewitt Phillips) ıı‏ 
الذي عمل بعدئذِ في مخبر لانغلي لقسم بحوث الطيران في ۸04.×. في عام 
2 قالت مقالة لفيليبس» «عندما أسقط نموذج الطائرة [5-1×]» تمّت ملاحظته 
بواسطة الملاحق البصري (optical track)‏ تأنه کان يتدحرج (in8ا1ەا)»‏ کما هو 
مبيّن من لمعان الضوء على الأجنحة. . . . ولدى فحص التسجيلات أكثر وجد 
أن الاهتزازات. . . تتمثل بحركة تسلق/ انحدار عنيفة» وبزاوية هجوم تتحول من 
الانهواء (11هاء) الموجب إلى السالب» (الشكل 1-8). 
لقد لل فقن 1 ع ا الا الج روو اف ا اة ق 
مذكرة تقنية أصدرتها N4٥0۸‏ (1948 ,sطنااذط۴)‏ في تلك الأيام استخدمت 
ه04" تصنيف المذكرات التقنية الخاصة ب «نتائج تحقيقات البحث القصيرة 
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ونتائج دراسات المشاكل المعنية التي تشكل أجزاء التحقيقات الطويلة). حسناً 
لا يوجد من هو كامل - ولا يمكن أن تلام N4064‏ كثيراً لنسيانها أهمية نتائج 
الترابط العطالي لفيليبس عندما لم يعرها العديد من الناس الآخرين إلا اهتماما 
E a aa n‏ 
الصنف الأكثر سمواً لتقارير N۸0٥4‏ التقنية ك انتائج ببحث أساسي في الطيران». 


The Phillips Inertial Jlطعlا مذكرة فيليبس التقنية حول الترابط‎ 2 - 8 
Coupling Technical Note 


كانت الكمبيوترات الرقمية الإلكترونية لا تزال غير مستخدمة عندما أجرى 
فيليبس بحثه عن الترابط العطالي» لذلك كان فيليبس مضطراً إلى تبسيط 
اا ا 0 لن الخاول 
العددية التى تحل المسألة. ولقد أدت تحويلاته الرياضة المتتابعة إلى معرفة حدود 
اقرا الراب الال المفكة من خلال معاد برط من الترجة ااة: 


للتعميم» فإن معاملات فيليبس للاستقرار السكوني اللابعدي 
)nondimensionalized)‏ للطائرة من ناحية تردد الدحرجة» أو عدد دورات 
التدحرج الكامل بالثانية. أي مستويات كل من الاستقرار السكوني الطولي 
والاتجاهي أو الصلابة الموصوفة بخاصية تردداتها الطبيعية اللاتدحرجية 
(8«نلاەع«مم) اللادوراة» فى حالات الحركة الطولية قصيرة المد والدحرجة 
الهولندية (عل0» OO‏ ويعبّر عن هذه الترددات بعدد الدورات بالثانية› 
مقسومة على تردد الدحرجة» كما عرفت فيما بعد في ب «مخططات فيليبس» 
(الشكل 2-8). ۰ 

أضافت التحويلات الرياضية الرائعة والقوية إلى النكهة الأكاديمية للنتائج 
المخططة التي أضافت ظلالاً من الشك حول أهمية أعمال الاستقرار والتحكم 
التي عاناها المهندسون العاملون في مصانع الطائرات في أواخر الأربعينيات» 
والتي توجب الانتباه إلى أهميتها مسبقاً. ولو كان الكمبيوتر الرقمي الذي توفر 
في الثمانينيات متاحاً لفيليبس في عام 1947ء لكان سمح له تحقيق سبق تأريخي 
في حساب وتمثيل الطائرة المقاتلة المقبلة التي تتدحرج بانحراف كامل لدفات 
الدحرجة بدون زيغ أو انحراف» ولكانت لجنة التحكم والاستقرار قد أخذت 
علماً بذلك. 
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الشكل 1-8 بندقية التدخين - تسجيل طيران الطائرة 5-1× الذى أعطى دليلاً على الاهتزازات 
السريعة في التسارعات العمودية والجانبية أثناء تدحرج وئيد. نموذج إسقاط الطائرة 5-1× 
التى لديا اسفين دفة دحرجة صمم لتتدحرج ıژı|ٽ (Phillips, Journal American Aviation‏ 


Historical Society, Summer, 1992). 
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خطوط المناسيب اللابعدية لترددات اهتزازات دحرجة الطائرة 
على خريطة د هه صد مہ من أجل 


متاطق من الآر سم البياني مدباعدة آو فيها ترايد الاهترازات مجار اإليها با خط التقطح . 


الشكل 2-8 مثال على حدود استقرار الترابط العطال لفيليبس (من 12 N۸٤٥۸‏ ,كمiا]iط۴‏ 
48 ,1627(. 
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إن فة المر ق عل التراط القطال بسن كان فك ارا رسا 
له عام 1994. وهذا مقتطف من تلك الرسالة: 


في التفكير بشأن الموضوع مؤخراًء استنتجت بأن نظرتي كانت مستندة إلى 
تدريبي في معهد ماساشوسيتس للتكنولوجيا. وفي المحاضرات التي تلقيتهاء 
بشكل خاص من قبل الأستاذ كوبن» لم تكن الاشتقاقات قد بدأت بعد 
بالمعادلات الكاملة للحركة. وكانت المعادلات قد قسمت إلى مجموعات طولية 
وعرضية وتم جعلها خطية. وفي محاضرات الأستاذ درابير (514961) عن 
التجهيزات الآلية» جرى التأكيد على لابعدية النتائج من ناحية التردد 
الطبيعي. آنا لم أقراً تقرير برايانء الذي يبدأ من المبادئ الأساسية› 
ولعدة سنوات بعد ذلك. ولو كنت ملما بالمعادلات الكاملة للحركة› 
لكنت قد أحبطت من محاولة الوصول إلى حل. 


في الوقت الذي وضع فيه فيليبس التفسير الأول للترابط العطالي في تقرير 
مفتوح» بدا أن هناك ثلاث اكتشافات مستقلة أخرى للترابط العطالي على الأقل. 
وبينما كان العمل جاريا في شركة بوينغ على الصواريخ ېو مارك (Bomare missile)‏ 
المصنفة آنذاك» وجد رونالد وایت e(‏ ا1ط .[ »)۸٥١۵1۵‏ ودونستان غراهام 
«(Dunstan Graham)‏ وموراي «(Murray)‏ وأودينبيرغ (R. C. Uddenberg)‏ 
المشكلة ووضعوها بتقرير لشركة بوينغ بتاريخ شباط/ فبراير 1948. وفي نفس 
الوقت في EL Segundo‏ التابع لشركة دوغلاس» وجد روبیر برات )R‌٥°b e۲۲ W.‏ 
8140 الترابط العطالى فى اختبارات إسقاط مجسد زائف (رصصںد) للقنبلة 
E LON a ENES SESS MR DIE‏ 
وعندما تتوافق سرعة الدوران مع تردد الرفع الطبيعي للقنبلة يصبح الدوران 
منبسطاًء أو يكون كامل السطح بمواجهة الريح. 


هذا وكان عمل مبكر إضافي يتضمن الترابط العطالي قد أنجز في مخبر 
کورنیل للطیران في بوفالو» نيويورك»› من قبل دونالد رودس W.‏ 00۸214) 
»Rhoads)‏ وجون شولر (erاM.Schu‏ „hەJ).‏ وأوھارا (0”8214.°.[). وکان هذا 
برعاية فرع الإنشاءات في سلاح الجو الآمريكي في مخبر رايت للطيران» الذي بدا 
عام 1949. لقد درس رودس» شولر» وأوهارا التسلقات الحادة الدحرجية ع«نااهء) 
(اuهاام»‏ وهي المناورات التي يدمج فيها التسلق العمودي مع الدحرجة. وخلال 
الجزء الآخير من الحرب العالمية الثانية حدثت أعطال في الزعنفة خلال التسلقات 
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الحادة الدحرجية» ناتجةً من زوايا الانزلاق الكبيرة )1957 (Rhoads and Schuler,‏ . 
من بين التحسينات الآخرى» فقد ضمَّن رودس» شولر» وأوهارا عبارات 
الترابط العطالي في دراساتهم. ولقد توافقت حسابات القمة الحرجة لزوايا 
الانزلاق جيداً مع اختبارات الطيران. على أي حال» فإن عملهم العددي 
المبكر» تم في نفس وقت اكتشاف فيليبس» في الطائرة لوكهيد ۲-80 شوتينغ 
ستار (1ھt؟‏ ع«tiممطS‏ ۶-80). التى لا تختلف عوامل عطالتها كثيرا عن تلك التى 
كانت لطائرات الحرب العالمية r‏ كان للطائرة ۴-80 أجنحة مستقيمة ب 
وجاهة عالية وقيمة صغيرة جداً لعامل الترابط العطالي الهام ,1,(/1-»1). ولم 
يكن الترابط العطالي بارزاً في المراحل الأولى لعمل التسلق الحاد الدحرجة في 
مخبر كورنيل» الذي امتد في الحقيقة إلى فترة خمس سنوات. ولم يتم تحذير 
مجتمع مستخدمي الاستقرار والتحكم بهذه النتائج. 
لقد أدى عمل فيليبس فى الترابط العطالى» وما تلاه من أحداث طيران حقيقية 
جربت فيها الظاهرة ا ا العظمى. وكانت 
أعمال کل من بینسکار (ه‌)یه۴1 .6 .3 .۷) (في الأعوام 1955« 1957« 1958( 
وتوماس (0¬48 ط1 )H. BH. 8B. M.‏ في 0 نشيطة بهذا الخصوص وبشكل خاص. 
وهكذاء فإن ظاهرة الترابط العطالي» التي تم اكتشافها في نهاية 
الأربعينيات» تم تجاهلها من قبل مصممي الطائرات حتى إعادة اكتشافها في بداية 
الخمسينيات. وبحلول عام 1956ء كانت الصناعة الأمريكية قد تحمست بما فيه 
الكفاية لتقوم بعقد مؤتمر حوله في ميدان رايت. 
8 - 3 أحداث الطيران الأو ل The First Flight Occurrences‏ 
وفقاً لل »N.۸0۸‏ كان الترابط العطالى قد جرب أول مرة فى الطيران الحقيقى 
على يد طیار الاختبار جو ووکر ۷1k e۲(‏ 6 على طائرة اأنڪرات دوغلاس .X-3‏ 
فيما نفذ في عام 1953 5 من نورمان بیرغران («uإعا8e‏ ٣۳اه)‏ وبول نیکیل 
Nike‏ ۴۵1) من مخبر آميس للطيران في N4٥04‏ طيراناً تأكيدياً لإثبات نظرية 
فيليبس. وقد وجدوا برهاناً للنظرية في حركات دحرجة جسم مذنب غير مأهول. 
نفذت التجربة فى N۸٨0۸‏ قاعدة ادواردز فى كاليفورنيا. كما فى اختبار 
قنبلة شركة دوغلاس ib‏ 7 فان نموذج E‏ نيکال BND‏ 
تباعد في زاوية هجوم وانزلق جانبياً عندما توافقت سرعة حركة انهياره 
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الحلزونية» أو دحر جته م التردد الطبيعي لزاوية الرفع (pitch)‏ وزاوية الانعراج 
(yaw)‏ لنموذج الطائرة (الشكل 3-8). 

وفيما كان مهندسو ال N۸٥04‏ ما زالوا يدرسون تسجيلات طيران الطائرة 
3× حدث الترابط العطالى ثانيةًء فى قاعدة N۸٥۸4‏ للطيران فى كاليفورنيا. 
وحصل هذا في منتصف عام 1954» على الطائرة (۴-100۸ سوبر سابر #مu؟‏ 
ع ) بقيادة طيار بحوث ال ۸٨4‏ . فقد أصبحت الطائرة غير متحكم بها عند 
تطبيق ثلثي دفات الدحرجة» نتيجة تباعد زاويتي الهجوم والانزلاق (1964 ,اء)ءم؟) . 

كانت الطائرة ۴-1004 المرشحة الآساسية للترابط العطالي» مع نحالة كبيرة 
(سماكة 7/) فى الأجنحة المتراجعة بزاوية 45 درجة. وكانت عطالة الدحرجة 
تساوي أقل من عدا 20000 ۴۲ مقارنة بعطالة التسلق/ الارتفاع والانعراج التي 
تساوي 66000 ۴۲ اء و88000 ۴ ع»اء» على التتالي. ولم يكن التخميد الصنعي 
الدحرجات سريعة» م التحكم بقوة المحرك في جميع اللانطاء وبو جود أنظمة 
شعور صنعي نابضية بسيطة. 

وکانت الطائرة F-100‏ بالکاد دخلت الخدمة» عندما واجه طيارو سلاح 
الجو الترابط العطالي» أيضاً» حيث أقعد سلاح الجو الأسطول بعد أن فقد 
العديد من الطائرات. ووجد مهندسو شمال أمريكا تحت إدارة جون وايكس 
(5ءkرW‏ «طJ)‏ عند إجراء محاكاة مماثلة للطائرة ۴-100 اتفاقاً مع المبادئ التي 
وضعها فيليبس» وإن مستوى متزايداً من الاستقرار العرضي السكوني يخفض 
الترابط. كما وجدوا أن تخميد الانعراج وحده ينتج تحسيناً بسيطاً. ا 
الزعانف العمودية العريضة فی الطائرات ۰۴-100۸ ۴-100٥‏ والإصدارات 
التالية لهاء على زيادة التردد الطبيعي للانعراج» مما يخفض الترابط العطالي في 
الدحرجة إلى درجة يسمح بعودة الطائرات للخدمة من أخرى (الشكل 4-8). 

وبالمصادفة» توفرت الحاجة إلى الزعانف العمودية العريضة للطائرة ۴-100 
فوق الصوتية. وفي ما بعد السرعة المكافئة لماخ 1» تم تخفيض توزيع الاستقرار 
زيادة السرعات فوق الصوتية. بالإضافة » فإن الانحناءات والالتواءات بسبب المرونة 
عند جميع السرعات العالية تزيد من خفض توزيع الاستقرار الاتجاهي للزعنفة. 
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الشكل 3-8 الطيران التأكيدي الأول لنظرية فيليبس في الترابط العطالي» نفذ على ت ركيب 
دحرجة جسم -ذنب. بدا التباعد عند سرعة دحرجة زاوية ›eء/15 Bergrum : jم) 3.5 ra1a‏ 
.(and Nickel, NACA TN 2985, 1953‏ 


لقد وضحت مشكلة الترابط العطالى للطائرة ۴-100 الاكتشاف الخاص فى 
بحل فين عا 1948 عي بكرن الثرابط فاسيا عدا يكرت هناك اق کبیر 
بين مستويات الاستقرار الساكن الطولى والاتجاهى» كماهو مبين من خلال تردداتها 
الطبيعية الخاصة. لقد كان التردد الطبيعي الخاص بالانعراج منخفضاً للطائرة» ۴-100 
بوجود الزعنفة الصغيرة. لكن العكس كان صحيحا في نموذج الإإاسقاط (XS-1 drop‏ 
(1ءفمص» النموذج الذي أدت تسجيلات الاهتزاز في طيرانه إلى إثبات تحليل 
فيلیبس. لقد کان للنموذج 1× ترددات طبيعية منخفضة للتسلق/ الانحدار وترددات 
طبيعية عالية للانعراج عند السرعات التي هي في حدود سرعة الصوت. 
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ذنب عریض ۴-۱00۸ ذنب صغیر ۴-۱00۸ 


M=O.7, hp* 32,000ft. M =1.26, hp = 40,000 ft 
Pa, deg/sec Pe, deg/sec 
0 50 ~00 0 0_ +40 +I20 +200 
o E 
3 4 a 
ج 5 2 ا‎ 
o ~10 طيران أعظمي عر‎ ٩٥ 
S3 5 ۹ 20 
1 ⁄ 
~20 ر‎ 
— حالة مستقرة‎ 
خمس درجات حريةء» 360 دوران ےہ‎ 


الشكل 4-8 تأثير تضخيم الزعنفة للطائرة ۴-1004 . يؤجل تضخيم الزعنفة من تباعد زاوية 
الانزلاق في الدحرجة من سرعات بزاوية حوالى 35 درجة/ ثا إلى حوالى 180 درجة/ ثاء وتبقى 
هذه السرعة غير جيدة. يظهر التوافق بين الخطوط المستمرة والمتقطعة أن طريقة تحليل الحالة 
المستقرة لشميدت - بيرغران - ميريك هي أداة تنبؤ جيدة وحكيمة. تظهر الصورة النموذج 
الأخير للطائرة ۴-100۴ التى لها زعنفة عمودية كبيرة. (من : Schmidt, Begun, and‏ 
.(Merrick, WADC Conf. 56 WCLC- 1041, 1956‏ 
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لد متك مات فل للا الال وخر افد اران الال 
التي تکون فيها الترددات الطبيعية متساوية لکل من الرفع والاتجاه» وهنالك 
بعض التخامدات على كل محور. لقد فحص ريتشارد ھب )eصHepp (Richard‏ 
تغيرات الترددات الطبيعية للتسلق/ الانحدار والانعراج في طائرة لوکهید ۴-104 
ق السرعات› والارتفاع» والتحميل › ج نتائج غير المشجعة› هي كما يلي : 
صيانة الترددات الطبيعية المتساوية في الرفع والانعراج على مجال السرعة 
العريض ومجالات الارتفاع من خلال الوسائل الإيروديناميكية فقط سوف لن 
يكون» بشكل عام» ممكناً في تكوينات الطائرة العملية. وهذا يعني أن استجابة 
مُرضية للدحرجة ستصبح أكثر صعوبة في الحصول على طيف أوسع لسرعة 
وارتفاع الطائرة. 
8- 4 مؤتمر حقل رايت عام 1956 The 1956 Wright Field Conference‏ 
عند الظهور الآول للترابط العطالي على المسرح مع طائرة بحوث شركة 
دوغلاس X-3‏ ومن ثم الطائرة سوبرسابر «F-100A‏ فقد تھا الاهتمام بالموضوع 
بسرعة بين أولئك المسؤولين عن استقرار الطائرة والتحكم بهاء بالرغم من أن 
نتائج اختبار طيران مقاتلة النسق الأول قد صنفت إما خصوصية أو سرية» ورغم 
أن الإإشاعات كانت قاسية على سير العمل» والمعلومات قد بدأت تنتشر حول 
المناورات غير المتحكم بها وحالات الأعطال البنيوية. 
لقد رأى مهندسو سلاح البحرية وسلاح القوة الجوية الحاجة إلى 
مجموعات تتصارع مع مشكلة الترابط العطالي غير المتوقعة من خلال الاجتماع 
وتبادل المعلومات للصالح العام. لذلك ذعي إلى مؤتمر سري مغلق في حقل 
رايت فى شباط/ فبراير 1956. استدرجت فى هذا المؤتمر أبحاث من الصناعة» 
وN404.‏ ومعهد ماساشوسيتس للتكنولوجيا. وبسبب الإلحاح والآهمية الوطنية 
للموضوع» كان متوقعاً أن يقوم المؤلفون والحاضرون من الصناعيين بالتصريح 
علناً عن نتائجهم» بغض النظر عن الاعتبارات التنافسية. 
وشملت قائمة المتحدثين منذ رفع السرية عنها في مؤتمر حقل رايت» 
الذي أطلق عليه رسمياً «مركز تطوير مؤتمر رايت لاطيران حول الترابط العطالي 
للطائرة» العديد من الأبحاث الهامة في الاستقرار والتحكم ومصممي الطائرة 
المقاتلة لتلك الحقبة : 
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هم کانوا: روبیر برI|ٽ (Robert B1a)‏ وتشارلز داروس )٥h211es‏ 
D109(‏ من دوغلاس ؛ ماموری ماساکی (i)ەیةN »)M4m0e‏ ودیوی 
مانکوسو (us0ء«ەN‏ رەسە() من کونفیر؛ جون غاوترود 11ه[) 
»Gautr2۵(‏ جامس فلاندرس (ءءل«ة۴1 s«مە[)»‏ توماس بارسون 
«(Thomas Parsone)‏ ولويد ويلكى )11yod Wilkie)‏ من معھهھد 
ماساشوسیتس للتكنولوجيا؛ ریتشارد هیب من لوکهید؛ فاین هوف 
)۷4yne 059‏ وسیسیل کارتر من تشانس فوت ؛ هنري کيلي› هانس 
هینز › وروبیرت کریس من غرومان؛ داريل بارك من ماك دونالد؛ جيري 
بافيلكا من ريبيبليك؛ ستينلي شمیدت› نورمان بیرغران» روبیرت 
ميريك» لیونارد ستیرفیلد» جوزیف ویل» وریتشارد دای من ؛ ۸۸٩۸‏ 
وجون ویکس من شمال آمریکا. 


M=0.75 hg= 39,500 FT 

٠ 10‏ أحلى 

5 Saf, deg 6 
يسار‎ ۵ 


أعٹی 
P, q. rad/sec‏ 


2 


الشكل 5-8 المخطط الزمنى لال الترابط العطال التقليدى. تتباعد الطائرة ۲۴-102 إلى زاوية 
هجوم سالبة وزاوية انزلاق سالبة إلى يسار أثناء دحرجة خاطفة (من : Weil, WADC Conf.‏ 
WCLC-1041, 1956‏ 56( . 
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لقد ترس شارل ویستبروغ )Charles Westbrook)‏ مؤتمر حقل رایت وحرر 
المحاضر (1956 ,0kهإط†ءءW).‏ وجلب الاهتمام النشرط له في موضوع الترابط 
العطالن حه كان التضر ر ل قل عن 184 خا رفا هفك المو تم ج 
هامش مشكلة الاستقرار الجدية فى قاعات كبيرة» واستدعى المؤتمر دفاعاً حثيقاً 
من قبل المتحدثين عن الصناعة» ولكن بدون إخفاء الانتقادات إذ أصبح مفهوماً 
نه ينبغي على مصممي الطائرة وصح منتوجهم بوضوح أفضل. وع ذلك فإن 
نص البيان الصادر عن المؤتمر أظهر عبارات مثل هذه: 

في جميع اختبارات الدحرجة (1١هء)‏ [دحرجة] كانت استجابة الطائرة 
بالنسبة إلى الطيار طبيعية وآمنة من كل وجهة نظر تخص الطيران. 

. . . صعوبة جدية تعود إلى الترابط العطالى لا يجب أن تكون متوقعة ل. . . 

ا و کے و اک ی و 


هذه الكلمات المُطَمْيْبَة اللطيفة» كانت مصحوبة بمحاكاة طيارات مرعبة 
وتسجيلات الطيران» في حالات عديدة» منها على سبيل المثال الطائرة كونفير 


.)5-8 (الشکل‎ ۲۴-2 
Simplifications and Explications تبسیطات وتفسیرات‎ 5 - 8 


ليس من المفاجى أن التعقيد الرياضي لمسألة الترابط العطالي والحالة الخام 
نسبياً للكمبيوترات الرقمية والتماثلية قد قادت الباحثين والمصممين إلى محاولة 
التقاط جوهر المسألة بالنماذج الرياضية المبسطة. ولو توفرت تقنية الكمبيوتر 
الحالية» لكانت هذه المجموعات الهندسية قد واجهت تلك المسألة» وربما أوجدت 
الحلول لها بدون تبسيط› وإنما بأتمتتها بحيث تستوفي وقتاً هندسياً بالحدود الدنيا. 


تصبح الإستراتيجية ممكنة من خلال الكمبيوترات الرقمية الحديثة لتكون 
خطوة على طريق أتمتة جميع مكونات المناورات السريعة» وأرقام ماخ» 
والارتفاع» ومركز الثقل» ومعامل الحمل الابتدائي» والتغذية الخلفية للاستقرار 
المتزايد» واستخدام التحكم. وهذا يمكن تشكيله بأرقام سريعة من الحالات العابرة 
ب 5 أو 6 درجات حرية. بينما يبقى فى ذاكرة الكمبيوتر» الحالات العابرة التى 
يمكن إظهارها من خلال الخوارزميات التي تبحث عن الحمولات الهوائية 
والتباعدات المفرطة. وفقط سيتم استرجاع الحالات المثيرة للفحص الهندسي. 
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8 التردد 
الطييعي 
راديان /تاتية 


السرعة الدحرجة المستقرةء ۲ راديان/ثانية 


الشكل 6-8 تأثير الدحرجة الوئيدة (ع١اآاهإ‏ رلهءاء) على الاضطراب الصغير لأنماط حركة 
الطائرة دوغلاس ۴۳45-1 . آخذ تخامد ا لحر كة الاهتزازية الطولية السريعة عند سرعات دحرجة 


Abzug, Journal of the Aeronautical Sciences, November : زاوية عالية نصف قيمتە )من‎ 
.)154 


على أية حال» ظهر فى أواخر الأربعينيات والخمسينيات» تبسيطات مبتكرة 
انت یط الب دلا هن الارت الاه الد ااه اعا وف 
الآيام الأولى كان عمل فيليبس الأصيل هو قيادة موكب التبسيط» الذي قلص 
فيه مشكلة الترابط العطالي للوصول إلى حل معادلة بسيطة من الدرجة الثانية. 
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فيليبس المبسط. 


كان أول تقريب يتمثل بجعل معادلات الحركة ذات درجات الحرية الست 
خطية تحت شروط الدحرجة الوئيدة (1954 ,ع2uط۸).‏ ولقد بينت الحسابات التى 
E‏ على الطائرة سكاي راي 9 تخفيضاً فى التخامد وزيادةً فى ا 
RO OBE SE SRE‏ 
(الشكل 6-8). وقد تم توثيق تقريبات التبسيط اللاحقة في محاضر مؤتمر الترابط 
العطالي في حقل رايت (1956 (Westbrook,‏ . 


لقد اختصر کل من روبیر برات (4۲ا8 ٥6۲۲‏ ۸) وتشارلز داروس 1e8إھ!٤)‏ 
US EEN RES GEN U DE‏ 
ی ی ج ا ای اوی 
الصفر وسرعة الدحرجة والتسارع الاعتيادي يساويان قيمة ثابتة. وكان ما نتج من 
تقارب برات - داروس وحلول الحالة المستقرة لزوايا الانزلاق والهجوم تحت 
شروط الدحرجة» مهما جدا. 


عادت سيسيل کارتر )Ceci1 ٥4!†e۲(‏ لنموذج فيليبس» لکن بعد أن أضافت 
له درجتي حرية» هما الانتقال على طول المحور الجانبي (۷) والمحور الناظمي 
(2). ولقد وجدت كارتر حدود الاستقرار من محصلة معادلة الصفات من 
الدرجة الرابعة من خلال معيار روث («٥اإم)اا٣‏ sطاuهR).‏ وإجرائية قياسية إلى 
حدّ ما. ولكن لسوء الحظ» عند فحص نتائج حد الاستقرار مقابل 20 قيمة 
دحرجة حالية على مخطط الزمن» وجد توافق واحد مناسب» وختمت كارتر 
بأآن طريقة فيليبس المعدلة تحتاج لكي تستَكمل إلى حسابات أكثر ضبطاً. 


مثلما اقترح برات وداروس» عَلّل شمیدت»› بیرغران» وميريك ,ال1 ۸ه؟) 
Bergrun, and Merrick)‏ الحالة المستقرة لزوايا الهجوم والانزلاق التي تحصل 
عند الدحرجة الوئيدة بأنها ستكون مهمة كدلائل مفيدة على الخطورة. وكانت 
طريقتهم» المستندة جزئياً إلى دراسة أكثر تحديداً أجريت من قبل أدينبيرغ 
)€ddenber8(‏ من شركة بوينغ» التي تستخدم كامل معادلات الحركة بخمس 
درجات حرية (السرعة الجوية ثابتة) فقط مع تبسيطات طفيفة جدا. ولقد ظهرت 
ترابطات جداً هامة ليس فقط بعمل فيليبس» لكن أيضاً بالمحاكاة الكاملة ونقطة 
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اختبار الطيران لطائرة ۴-100۸. ولقد تنبأت تحاليل شميدت» بيرغران» وميريك 
بدقة كبيرة مقدار الفائدة التي يستحصل عليها عند استخدام زعنفة أكبر للطائرة 
F-100A‏ . 

بدت کيلي (رءاا»۴) في شركة غرومان مع معادلات أبزوغ لتعريف 
الدحرجة الوئيدة (ع«ناآاها رلهء)ء)» بحذف عبارات الثقالة الدورية والعبارات 
ال الا خرن وات اة ا غا 1ة الق باس اوخل 
جبري خطى تمهيدي» يتضمن تطبيقات خطاً وصواب e۲۲۵٥۲(‏ 4٥ھ‏ ۵1ذ۲)) بسہب 
تبعية ا الاستقرار على الأجوبة» فقد وجدت كيلي أن قيم الحالة 
المستقرة لسرعة الرفع ولزوايا الهجوم والانزلاق موافقة لبعض سرع الدحرجة 
المستقرة» وكان الحل النهائي للإرباك من قيم الحالة المستقرة الثابتة قد وُجد 
من المعادلات التفاضلية الخطية من الدرجة الخامسة. وقد حددت كيلى تماما 
ا بجاو المعاد لات الى رر اران ٠‏ 

جاءت المغامرة السادسة فى تبسيط الترابط العطالى بعد فرضية فيليبس من 
خلال غاوترود وفلاندرس (Gautraud and Rid‏ ت معهد ماساشوسیتس 
E E E RE‏ 
مفترض لدحرجة مستقرة» لكنهما تبنيا طريقة تعتمد التحكمات أكثر بتعيين كل 
من الأقطاب (ءء1هم) والأصفار للطائرة کونفیر )٤٥۸۷41۲(‏ ۴-102 . 

كان العمل لزيادة الدراسات حول تبسيط الترابط العطالي قد تم لتوضيح 
الظاهرة وتجزتتها كل جزء على حدة. ترى» ما هي العوامل الهامة حقاً؟ شرح 
جون ویکس (ءءkر۷ )[٥1۸‏ تسارعات الانعراج والانزلاق مع الزمن للطائرۃ -۴ 
0ء مبيناً الأهمية النسبية للإيروديناميك» وجيروسكوبية المحرك» وشروط 
العطالة» كما في تصرف الدحرجة (الشكل 7-8). 


E RO E E 
في اتجاه واحد للدحرجة. ويحصل التباعد في سرغة الدحرجة بمعدل قلیل‎ 
. (Pinsker, 1957) ا تكون الدحرجة في الاتجاه المعاكس را المحرك‎ 
ينتج التأثير الجيروسكوبي للرفاس والمحرك كما في أنظمة الطيران الأخرى»‎ 
وبشكل خاص عندما تكون القوى والعزوم الإيروديناميكية ضعيفة نسبيا» كما في‎ 
. (takeoff) والإقلاع‎ (spin) حالات الانهیار الحلزوني‎ 
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[SIN + «al XL = (Iy-Ix) Pq + ا و1‎ RF 


Iz ST73Iz E‏ جا 
a. EE EEE‏ س 


الشكل 7-8 الأهمية النسبية لشروط الإيروديناميك» والترابط العطالي » والمحرك الجيروسكوي 
في التسارع الانعراجي خلال الانعراج السريع لطائرة ۴-100. في هذاالمخال» العزم 
الإيروديناميكي هو المعامل الابتدائي الأكبر ؛ ثم الترابط العطالي الغالب له. (من : ,ر۷ 
.(WADC Conf. 56WCLC-1041, 1956‏ 


8 - 6 جربة الطائرة سکاي راي ۴45 The F4D Skyray Experience‏ 
كان مصنع السوكوندو للطائرة سکاي راي ۴4٥‏ (فیما بعد ۴-6) في شركة 
دوغلاس للطيران قد بدأ تسليمها لاختبارات الخدمة أثناء ذروة الحماس 
بموضوع الترابط العطالي. وفيما أصبح واضحاً أنه يمكن التخفيف من حدة 
مشكلة الترابط العطالي» إن لم يكن تجنبهاء من خلال إضافة التخامد الصنعي 
للانعراج وللتسلق/الارتفاع» ولكن هذه التصاميم ما تزال ثقيلة وغير موثوقة. 
وعلى أية حال» ولكي يتم تطبيقها بشكل صحيح» تم وضعها في سلسلة داخل 
اة الك دل إن تهات الد المن لهت تراكت مرا 
عادة» كما في الكثير من الطيارين الآليين (otsاautopi)»‏ ولکنها جزء تکاملي 
من التحكم يدور تنفيذه من عصا القيادة إلى سطح التحكم. وإن أي نوع 
تصميمي من سلسلة التخميد الصنعي لايمكن تركيبه أو إضافته بسهولة إلى طائرة 
مصتعة وجاهزة فعلا. 
ولقد عرفت بطريقة مماثلة مستويات عالية من الاستقرار الطولي والعرضي 
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السكوني لتكون مساعدة» في رفع سرعات الدحرجة الزاوية التي يمكن أن 
تسبب حدوث الترابط. وفي حالة الطائرة عديمة الذنب ۴4۲۵ء لم تكن 
الخ كاو فوا و ال وال اا کد ت و 
الطائرة الآساسي» حتى وإن ا معروفة عند وضع الطائرة 
موضع التطبيق. 

كان الخيار الباقى الوحيد للطائرة ۴4۹2 فى هذه المرحلة تثبيت حدود 
المناورة الآمنة أي CEE‏ الترابط العطالي أي 
E E e‏ إعلان» يلتزم به طياروها 
ليعملوا وفق هذه الحدود. إن مشكلة تحديد حدود المناورة الامنة للطائرة ۴45 
وضعت بین يدي روبیر برات ٥٩۲۲ ۷. 8٩۲(‏ ۸)» الذي کان هلا لتجميع كافة 
المعطيات العددية الضرورية للكمبيوترات الرقمية في قسم المحاسبة بشركة 
دوغلاس. 

كان ممكناً للكمبيوترات التماثلية العائدة إلى قسم تحكمات الطيران بشركة 
دوغلاس من حيث المبداً أن تدير هذه المشكلة» ما عدا عاملين : 


الأول» معادلات الترابط العطالي للحركة المتضمن لعدد كبير من الأرقام 
الرياضية اللاخطية» على سبيل المثال الدوال المثلثية» الضرورية لحل الثقالة 
على طول محاور الطائرة» وعمليات الضرب الضرورية لحل معاد لات يولر 
Î «(Euler equations)‏ عزمه. ولكن كانت المشكلة صعبة ا فی تمثیل 
اللاخطية على الكمبيوترات التماثلية لتلك الأيام. وكانت أفضل طريقة لمولدات 
الدالة المثلثية التماثلية والضاربات (كءءنامناااه) هي استخدام تصميمات آليات 
المخدذمات الإإالكتروميكانيكية الصغيرة الت کات مكلفة وبطيئة بعضص الشء: 
هذا ووفرت بضعة أنظمة ضاربات ربع - مربعة)» لم يكن لديها أجزاء 
متحركة» وكانت غير دقيقة. 

العائق الثاني في استخدام الكمبيوترات التماثلية لايجاد حل لمشكلة الترابط 
العطالى للطائرة ۴45 كان فقر الدقة والتكرارية. وكانت المشكلة التى واجهت 
برات هى فى تغطية كافة التركيبات الطولية والجانبية لحركات عصا الطيار بشكل 
منظم» تشمل الانزياح الطوري أو التتابعي بين الاثتين› وكذلك توضعات موازنات 
تكن الصمامات المفرغة (sءطانںا‏ صuسءهv)‏ للكمبيوترات الثماثلية فقط هى 
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الخاضعة للأعطال المتكررة» لكن أيضاً تغيرات الربح («نهع) والجرف (fاإف)‏ 
التي يمكن أن تجعل الآمر خارج حدود الدراسة المنهجية. أدت هذه الاعتبارات 
إلى :اشتخدام الكميوتر الرقمى» .وهو الاستخدام المبكر له فى اميك الطبران: 
8 - 7 التطويرات الأخير هة Later Develoments‏ 

من التطويرات الشيقة للترابط العطالي التي أعقبت تزاحم الاهتمامات به 
والتي رافقته في الخمسينيات» إيجاد أن كميات معتدلة من الانزلاق الجانبي 
(side slipping)‏ تفاقم من حجم المشكلة (1975 ,ا#عمم)؟) . إن الحركة 
الاضطرابية حول حركية توازن الإنزلاق الجانبى والدحرجة أقل استقراراً من 
الاضطراب حول حركات الدحرجة الصرف (pure rolling motions)‏ . 

هذا» وتضاف إلى أهمية مشكلة الترابط العطالى تطورات أخرى فى 
مجالات ذات علاقة مثل ديناميكية الطائرة. ويلحظ الفصل التاسع حول (الانهیار 
O E O E BT‏ 
divergence)‏ spin-ااstaئ(«‏ والانھيار igllڌيد «(steady spinning)‏ وتأرجح الجناح 
(6٥٥ا .)win8‏ وتتمكن طريقة تحليل التشعب (كiوراهمه‏ «هناھ٥إںگاط)‏ من تخمين 
ظاهرة القفز («0إ0١ءطم‏ مصسز) أثناء الدحرجة» أو تواجد حالتی اتزان لزوایا 
سطح التحكم )1977 (Schy and Hannah,‏ . 

بعد عام» وسّعت الدراسة التي قام بها 41«صة۴ مه رطءك لتتضمن 
التغيرات اللاخطية لمشتقات الاستقرار مع زاوي الqجوم (Young, Schy and‏ 
(1978 ,«0ء«طه[ وقد لحظ المُؤّلفون بشكل صحيح أن المنفعة الرئيسية المتوخاة من 
طريقة تحليل التشعب والمطبقة على الترابط العطالى فى الدحرجة هى فى تخمين 
ظروف الطيران وزوايا التحكم بالسطوح التي يمكن أن تسبب حالة «القفز». 
ويتوجب فحص هذه التوفيقات (صcombinati0)‏ تفصيلياً فى الحلول النهائية. 


Inertial الترابط العطالى ومستقبل طائرات الاستخدام العام‎ 8 - 8 
Coupling and Future General-Aviation Aircrafts 

بشكل عام تم ترويض الترابط العطالي على آنه مشكلة كامنة تهدد المقاتلات 
الحديثة وحتى الأكثر صرامة من هذه المقاتلات المجهزة بأنظمة استقرار متزايد 
augmentation systems)‏ ityاstabi)‏ لها القدرة على توفير تغذية راجعة مهمة فى 


تحجيم الشذوذ الحركي بعيداً عن الاتجاه الطولي للطائرة أثناء الدحرجات 


234 


الخاطفة (ءااهء لمهع) . وكانت طائرة مادونال دوغلاس ۴/۸-18۸4 الطائرة 
الرائدة في احتوائها على تغذيات راجعة لتحجيم الترابط الكينماتي (Kinematic‏ 
(#«نامسهء أثناء الدحرجة. وهذا يعنى أنه عند تطبيق الطيار تحكما فى 
الدحرجة» فإن كلا من حركتي الانعراج والاتجاه يدخلا في N‏ 
لجعل الطائرة تتدحرج حول متجه (۲١٥٤ءء۷)‏ السرعة وليس حول المحور الطولي. 
وعليه» لا تتحول زاوية الهجوم إلى زاوية انزلاق» مختزلة الانزلاق أثناء 
الدحرجة في زوايا هجوم عالية. 

ولکن ماذا سیکون مستقبل طائرات ١٥ا۸۷‏ 6e6۲41؟‏ والجواب ربما 
سيصار إلى إعادة تقويم المشكلة من قبل مصممي 0١‏ ]اه۸ 41إ۴«ء6 في 
السنوات القادمة» وهو طريق شاق دونما شك بعد أن عثر عليه بالصدفة من 
قبل مصممي المقاتلات في أوائل الخمسينيات» عدة سنوات بعد تطوير النظرية 
e‏ 

كانت هنالك تصاميم مشابھة لتصامیم طائرات ۸ ٥ناھ¡Av Gener41‏ مثل 8D5-‏ 
Bede Jet‏ 10 العائدة إلى شركة «i0اaإoمrە€ Bede Jet‏ والنفاثة رباعية المقاعد 
ليوبارد (۵إ4 مها ا1نص-إماءنطت) . الأولى : (85-10) طائرة هواة بمقعدين تجميعية 
(aneاairp )kit‏ تزن 4400 باوند» وتستخدم محركا بقوة رفع يقترب من 3000 
باوند. نظام التحكم في هذه الطائرة يدوي بالكامل وبدون أيه مقومات 
لاستقرارية متزايدة (stability augmentati0¬)‏ . 

وللطائرة 82-10 تصميم تقليدي من حيث تعرضه للترابط العطالي : 
فالطائرة صغيرة ذات أجنحة رقيقة وهيكل طويل مُْقمَّل بشدة. وما علينا إلا أن 
a OES SS AES EA‏ 
وثوقية عالية لطائرة من نوع 85-10 أو حتى أصغر. وإذا حصل هذا سينتج 
المصممون بلاشك طائرات خاصة سريعة» ورشيقة الحركة» لها القدرة على 
تجاوز مشكلة الترابط العطالي. 
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الفصل (لتاسع 


الانهيار الحلزوني وكيفية إصلاحه 


Spinning and Recovery 


حركة الانهيار الحلزوني («ذمء) هي دورانات غير متحکم بها في طائرة 
بحالة انهواء (11ه)ء) كامل. فى سنوات الطيران المبكرة عندما صودف الانهيار 
لأول مرة كانت الطائرة تهوي إلى الأسفل بصورة أو أخرى. الحركة كانت في 
الأغلب انعراج وبصورة شبه مستقرة. وكان هاجس مهندسي الاستقرار والتحكم 
حينها هو كيفية إرجاع الطائرة (إبرائها) من حالة الانهيار إلى الوضع السوي. 

ولقد شهدت فترة ظهور الطائرات النفاثة محاولات لتغيير توزيع الكتل 
المسببة للانهيار وتحويلها إلى حالة اهتزازات )geddering or oscillations)‏ بدل 
فل ا کو ال ا شالمامات اة 

سيرسم هذا الفصل طبيعة التغير في انهيار الطائرة منذ يام الطيران الأولى 
والاستجابات الهندسية المرافقة 


9- 1 الامیار الحلزوني قبل عام 1916 1916 Spinning Before‏ 


وصف الانهيار الحلزوني في تجاربه الأولى من قبل ميلفيل جونز 
)B. Melvill Jones)‏ فى عام 13 : 


فی الأيام الأولى للطيران - قبل عام 1916 - كان الانهيار الحلزوني ينتهي 
عموماً بالموت» لأن الوسائل الفعالة التى اعتمدت لإيقافه» كما أثبت لاحقاًء 
كانت إلى حد ما معاكسة لردة فعل الطيار الطبيعية وإدراكه بأنه ينقض باتجاه 


237 


الأرض. واكتشف في حدود عام 1916 طريقة قة فاعلة في إيقاف نوعية الاأنهيار 

الحلزوني الشائعة في تلك الأيام» وتتلاخص بدفع عصا القيادة إلى آمام والضغط 

على دواسة الزعنفة باتحاه معاكس لاتجاه الغزل (8«ا«”امء) . ولفترة خلت بعد 

تعميم هذه الحيثية حصلت بضع حالات انهيار حلزوني أدت إلى 

وفيات» فإذا توفر الارتفاع الكافي لايقاف الغزل وتحويل الانقضاض 

الحاد (١٠ل‏ م٥٠)٠)‏ إلى طيران آفقي عندئذٍ يصبح الانهيار الحلزوني مجرد 

مناورة اعتيادية. 

استطرد جونز )[٥٥65(‏ فی وصف اول حالة انهيار مستوي (دأمء ها؟) 
GL E aN A EES BIE ELLE‏ 
«(steep pitch attitude) ssl> (pitch)‏ مع زوایا هجوم انهواء صغيرة تتراوح بین 
0 درجة. وبعبارة أخرى كان للانهيار المستوى الجديد وضعية تسلق صغيرة» 
وزوايا هجوم کبيرة ت تصل إلى 45 درجة أو أكثر مع سرعة غزل أكبر. وبذلك کان 
الانهيار المستوي أكثر خطورة من الانهيار الحلزوني التقليدي. ولقد كان 
لاختراع الباراشوت كوسيلة لتقليل سرعة الغزل أثناء الانهيار من الأمور الشيقة 
واا 0 وا عدا ی ا اا و اوا ن 
هذه الكر كا غي المعسك بهت وبالالى إيجاة الخلرل لالات الانهيان المسترى 
التي كانت في تصاعد. 


9 2 حلول الأنفاق الهوائية لحركة الانهيار الحلزوني عط ۴ه Adve"‏ 

free-Spinning Wind Tunnels 

بدأت أبحاث N4٤٨4‏ حول الانهيار الحلزوني حوالى عام 1926 

)Zimmerman, 1936)‏ . في البداية كانت و مصغرة لطائرات تلقى من منطاد 

وتتم مراقبتها أثناء سقوطها. ولقد كان لکل من هارتلي (راااة٨‏ .۸) وسویل 

(eاuه؟)‏ وسکودر )N. A. Scudder)‏ دور رائد في هذه التجارب»› التي أجريت 
أيضاً في بريطانيا من قبل ستيفن (ك«ءطمها؟ .۸.۷) عام 1966 الذي قال: 


لقد ابتدأً استخدام تقنية نماذج (الاسقاط) المصتعة من خشب البالسا في 
تجارب الانهيار الحلزوني في أميركاء ثم منعت بعدئلٍ بشكل بات» ثم بوشر 
العمل بها فی مؤسسة الطیران الملکی (۸۸۴) من قبل رايث (1ع!اW )K.۷.‏ 
ومؤلف هذا الكتاب الذي أطلق النماذج من منصة في منطاد وراقب 
سقوطها. وقبل أن تأخذ هذه التجارب مجراها في إعطاء نتائج مفيدة تقرر 
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إلغاء المناطيد. عندها اقترح ماکینون دود ùُÎ (R. Mckinnon Wood)‏ 
تتحول هذه التجارب إلى استخدام النفق الهوائي العمودي بدل إسقاطها 
من المنطاد. وقد اذعى بعض المتشائمين بأن هذه النماذج ستصطدم حال 
إطلاقها بجدار النفق. ولكن» سرعان ما توضح أن لهذه النماذج ميلا 
طفيفا فقط للاقتراب من جدران النفق. 


كان على نماذج الهبوط أن تعود للتطبيق عندما أصبحت الحوامات 
)Helicopte5(‏ متوفرة» لکن فی الأيام الأولى» وبغخض النظر عن إلغاء استخدام 
المنطادء كانت أوقات الاختبار المحدودة في الهبوطات الحرة من سقوف البنايات 
تشكل عائقاً قاسياً» وكان النفق الهوائي لماك كينون وود قد تجاوز مشكلة وقت 
الاختبار المحدد» بينما عمل نموذج النفق الهوائي العائد إلى مؤسسة الطيران 
الملكية بشكل أفضل»› حتی أن ستیفنس (١٥1م)8)‏ بنی نفقاً اتنا عمودياً 
ستيفينس يبلغ قطره(12 قدماً)» الذي شهد سنوات من الخدمة الفعَالة. 


بلغ قطر آول نفق هوائي عمودي للحركة الحلزونية عائد إلى »N40۸4‏ 
وتم بناؤه في عام 1935 5 آقدام. وتم استخدامه من قبل بامبیر (۴۲ط 8B‏ .[) 
وھاوس (ءءu‏ 80 .0 .۸)» باللإضافة لتشارلز زیمیرمlنù (Charles Zimmerman)‏ . 
وبإمكان هذا النفق الصغير أخذ قياسات للعزم والقوة في الاتزان الدوار رعهاهء) 
(aneاaط»‏ بالاإضافة إلى اختبارات الانهيار الحلزونى الحر (free spinning)‏ . 
وفي عام 1936 عندما تم افتتاح النفق الهوائي الجديد للانهيار الحلزوني الحر 
بقطر 15 قدماًء لم يكن للدوران المتأرجح أي وجود. 


يعود تاريخ النفق الهوائي للحركة الحلزونية بقطر 20 قدماً الحالي والعائد 
إلى N4٥٨4‏ إلى عام 1941 (الشكل 9- 1). وكان هناك أنفاق هوائية عمودية 
مشابهة بُنیت لدی حقل رایت» ولدی ا1۷۴1 فی فرنساء ولدی 1R21‏ فی 
E N E E e E‏ 
فی بریطانیاں جکی آنه کان بو جد فق هوائي خاص للحركة الحلزونية 
بالقرب من نوبرغ» في ألمانياء تم تشغيله من قبل البحوث التطبيقية لبيهريل 
Research)‏ iedاApp‏ eاBihr)‏ . لقد مھدت نماذج الحركة الحلزونية المصنوعة 
من خشب البلسا والصنوبر والمغطاة بقماش من ورق الحرير الطريق الأكثر 
ثباتاً من النماذج المُمَيَسة المصنوعة من البلاستيك المُشكل بالتفريغ ومن 
الألياف الزجاجية. 
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STIKIA 1 AVA 


ran Sis. “ana an: r a 


الشكل 1-9 مشهد خارجي ومقطع عرضي للنفق الهوائي بقطر 20 قدما للاميار الحلزوني 
العائد إلى خبر لانغلي في الناساء الذي بني في عام 1940. (من Neihouse, Kliner and:‏ 
(Scher, NASA Rept. R-57, 1960‏ 
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وعلى أية حال» فإن الزائر لآ من الأنفاق الهوائية الحديثة الخاصة 
بالانهيار المغزلي أو الحلزوني («صء) يدرك الفرق بينها وبين الأنفاق الهوائية 
الكبيرة التي e‏ بحس الا الثقيلة الماضية. هذا ويتم استرجاع النماذج 
التي تطلق من شرفة في أعلى بناء النفق الحديث في شباك شدَت بأوتار حول 
فاغدة البناية»ء ويعاد اوا النماذج المتضررة بعد a‏ رة اة 


الشكل 2-9 نموذج طائرة ينهار حلزونياً في قسم اختبار الانهيار الحلزوني الحر في النفق 
الهوائي الذي يبلغ ارتفاعه 20 قدما والمو جود في وكالة الناسا )من : Neihouse, Kliner, and‏ 
.(Scher, NASA Rept. R-57, 1960‏ 


الأنفاق الهوائية للانهيار الحلزوني الحر هي جوهرياً عبارة عن كمبيوترات 
تماثلية. واستعمالها الأساسى هر فى دراسة الحركة الحلزونية وتفاقمها وكيفية 
السيطرة غلجها وإ ادها يكم إطلاق اللماني بايد مداخل الى بطريعة مساب 
لإطلاق القرص الطائرة (فرزبي). وعندما ينتهي آثر حركة الإطلاق الأولية» يتوقع 
من النموذج أن يستقر في وضع إما أنه منتصب بالكامل» أو مقلوب» أو مستقر أو 
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متذبذب» وهي الحركات الناتجة من الانهيار» التي يتم تشذيبها بعدئٍ (الشكل 9 - 
2. ومن خلال استخدام ساعة آلية» أو آلية نظام تحكم عن بعد» يتم تطبيق برنامج 
مسبق لتحكمات استرداد الحركة الحلزونية أو بنشر مظلة هبوط (باراشوت). 
والنتيجة المستهدفة هي عدد اللفات قبل الاصلاح» إذا كان هناك إصلاح» لكن 
هناك مُوسطات (ءإه†۳ط۲4هم) أخریى یتم قياسها أيضاً (الشكل 3-9). 


ينبثق مفهوم مهم حول صلاح المرضي» ja (Satisfactory recovery)‏ 
تجربة نفق N4۸54‏ الخاص بالانهيار المغزلي» بأن عامل التدخل البشري اللازم 
لإصلاح هذا الانهيار ووضع الطائرة في مسار طيران خطي لا انهياري لا يأخذ 
أكثر من 21/4 لفة بعد تطبيق طريقة المعالجة (sاهإادمء‏ رإمرهءهع).» والسبب قد 
يعود إلى توقع عدم التزام الطيار بنصوص التعليمات التي تعطى له حول طريقة 
المعالجة الصحيحة بعد تعرّضة إلى لفات الانهيار المغزلي» فهو قد يلجا إلى 
ار تان ر اة اواد الاو إا کان مرو بكرتي فف ار 
باراشوت . وكإنحناءة مضافة إلى العامل البشري المعرّف «للإصلاح المرضي» 
في نفق الانهيار المغزلي» أن لا يستخدم أكثر من ثلثي إزاحة عصا القيادة أو 
N E AFTER‏ 


تكون آنفاق الانهيار المغزلي ذات قيمة في تمثيل القوى والعزوم 
الإيروديناميكية بشكل صحيح عند قيم كبيرة لزوايا الهجوم والانزلاق والسرعات 
الزاوية للطائرة» ما عدا بالطبع تأثيرات نسبة تصغير النموذج (عاهءي)» 
والانضغاطية. وهذه ليست اعتبارات صغيرة» فأولئك الباحثون الذين يحاولون 
تجنب استعمال أنفاق الانهيار المغزلي بسبب تأثيرات التصغير والانضغاطية» أو 
الاستغناء عن أنفاق الانهيار الحلزونى من خلال حساب حركة الاأنهيار الحلزونى 
بواسطة كمبيوترات رقمية› ا مشاكل خطيرة تتعلق بقاعدة ات 
التي سنناقشها في وقت لاحق. وعندما تكون لخواص دخول الانهيار المغزلي 
اعتبارات هامة» أو عندما لا تكون التطورات الكاملة للانهيار متوقعة» يفضل 
استخدام النماذج الساقطة حرة الحركة على أنفاق الانهيار الحلزوني. 


Systematic Configuration Variation ةي>zqilll تغييرات التکكوين‎ 3 - 9 


لقد أدرك الباحثون في مجال الأنهيار («امه) ومنذ وقت مبكر مشاكل 
عموميات هندسة بناء الطائرة التي تشجع عملية الانهيار. وأثناء مراحل حصول 
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الاأنهيار - مرحلة الدخول (رإأصه)» ومرحلة إصلاح انار (spin recovery)‏ - 
تدخل الطائرة في أمداء لاخطية من زاوية عزوم اlلaطllة (inertial moments)‏ . 
ويعنى:الينلوك اللاخظي أن اللخم يطلب ببانات كيرة يستخصل علا من 
خلال التنويع المنظم لعوامل التصميم الوسيطة. ولم تمض فترة طويلة بعد 
تشغيل نفق N4٥04‏ ذي الارتفاع 20 قدماً والمخصص لدراسة الانهيار الحلزوني» 
جتن بدأ باحثو الانهيار الحلزوني في شركة فیتران )۷٠۲۲4«(‏ أوسكار سيدمان 
Seidman)‏ scarئ0)‏ وانشل نیھاوس (ع0us N11‏ e1طsئAn)‏ بعملية تجميع اتات 
الانهيار النظامي (صنمs atic‏ em‌stرs)‏ . وبالتوازي مع ملاحظات وتقاریر N۸84۸‏ 
التقنية التى تقود إلى السنوات من 1937 إلى 1948 وضعا تقريراً حول تأثير 
الأجنحة ا والذنب» والكثافة النسبية وتخير وتوزيع الثقل ككوص) 
distri bution(‏ في خواص الانهیار والاسترجاع. 


ومع تطوير الطائرات النفاثة والصاروخية ذات الهيكل الإبري النحيف 
المثقل الحمل»› تابَعَ وتر نار «(Walter J. Klinar)‏ وستانلي شıر (Stanley H.‏ 
(اءطءS‏ العمل على خواص الانهيار الحلزونى من خلال إجراء تغييرات نظامية 
في عوامل التصميم الوسيطة. وفي السلسلة ا جرت مراجعة ثانية لتوزع 
الثقل» بالإضافة إلى إيروديناميكية الآنف الطويل وخطوط البدن الضيقة والكنار 
(Neihouse, Klinar, and Scher, 1960)‏ . 


Design For Spin Recovery تصمیم لمعالحة الاميار‎ 4-9 


لقد كانت قواعد التصميم الأولية البسيطةء التي تزيد من فرص امتلاك 
الطائرة لخواص استرداد (رإء0ءإ) مناسبة فى الاأنهيار الحلزونى (١أم)»‏ 
هي إحدیى نتائج تجارب نفق مجموعة ناسا (NASA i tunnel group)‏ 
ويبين الشكل 49 واحدة من آهم مجاميع قواعد التصميم الأولى (عو0uطزء۸»‏ 
Lichtenstein‏ » وoonمPep»‏ 1946) وقد استخدمت فیھا وحدتا قیاس أشناشتتان› 
تسمّى الأولى نسبة تخمید الذنب (ەناهR Damping‏ اaiا)‏ أو )1DR(‏ ویکون لھا 
تأثیر إن کان مفعول الانهيار عميقاً (م6هاء) أو سطحياً 146)» وتسمى الوحدة 
الثانية معامل حجم دفة الاتجاه غير اnlج>جوبة Unshielded Rudder Volume‏ 
Coefficient‏ أو .)UR۷©(‏ وتعتمد هذه الوحدة على مساحة دفة الاتجاه التى 
تقع اتتا خارج آثر (٥kه«)‏ موازن الذنب الأفقي وأذرع عزومة» وأن E‏ 
ضرب الوحدتين يساوي عامل قدرة تخمید الذنب أو ۲5۴۴ . 


243 


محاولة الاسترداد بعكس دفة الخوص بالكامل ما لم تلاحظ (محاولة استرداد من, وتطور-الحركة الحلزوتية 
اليياتات ممثلة من أجل,دفة الخوص-بالكامل-مع حركة حلزوتية)] 


التحميل طييعي التحميل ( أتظر الجدول ]1 ) رقم. 1 


شرط التتظيق الارتقاع, موضع مرڪڙ الثقل, 
800 1 ققدم 5 يالمائة 


U= inner wing Up O-=inner wing down 


د 
e €1‏ 


و. حركة حلروتية مهتَرة, مجال القيم الوسطية المعطاة. 

ط. تموڌج الريح قي دقةدحرجةحادة دوران لليسار. 

e. "WO‏ الشروط الممكتة. 

. الاسترداد بدقة اتجاه معكوسة يمقدار 2/3 صد الحركة 
الحلروتية 

ع. استرداد ثم الدخول قي الحركة الحلروتية لمعاكسة الاتجاه. 


۷ A 
(fps) (rps) 
ادوراتات للاسترداد‎ 
۴۔ استرداد معکوس۔‎ 
danverted spiرص( ج الذهاب إلى حركة حلزوتية مقلوية‎ 


الشكل 3-9 مثال على المخططات القياسية لاسترداد الح ركة الحلزونية النتجة من قبل نفق 
الحركة الحلزونية في لانغلي في وكالة الناسا. تطابق أمكنة الصناديق مع أوضاع التحكم في 
الحركة الحلزونية النماة التي تسبق خحاولة الاسترداد. وتطابق الصناديق الفارغة عموماً أوضاع 
التحكم التي من أجلها لا يكون النموذج في الحر كة الحلزونية (من : تقرير N۸854‏ ,م1 


.(TND-1516, 1963 


HE 
و‎ 
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إن قواعد تصميم عامل قوة التخميد 12۴۴ لعام 1946 عبارة عن تعديل 
معيار مؤّسسة الطيران الملكية (۸۸۴) من قبل فین ۴1٣”(‏ .8). ويستند معيارا 
٤ه‏ و4٥N4‏ إلى النتائج التجريبية» المرتكزة على آليات الانهيار والدخول 
بالحركة الحلزونية أثناء الطيران. على سبيل المثال تحدد قاعدة نسبة تخميد 
الذنب 12۸ السطح الأدنى لهيكل الطائرة تحت الذنب الأفقي من أجل أن 
تكون الحركة الحلزونية طبيعية» وليس مستوية» وذات سرعة دوران عالية. 
عندما تكون الطائرة في وضع انهيار حلزوني»› أي عندما تكون زوايا الهجوم 
عالية وسرعات الانعراج كبيرة» يجب أن تنمي تلك المنطقة الخاصة ضغوطاً 
سكونية عالية وعزم انعراج كبير يقاوم سرعة الحركة الحلزونية» أو يخمدها. 


دقة توچيه 
كامئة الاتحراق 


الآقهي 


مت أجل دقة تو.جڃيه كامكئة 
كتتحركةائحئزوتية 
اقثرضت أن قگون 


اتزاوية ±0 
التسية إلى ريج صقر جا 
TRD < O.O019‏ 
TDR > 0,019‏ اقترضت أت تكون الڌاوية 

اقترضت أت تكونت يائتسية اتی ريج صقر 

الزاوية يالتسية 

ا پا س اتی مرکڌ ٹھل 

الطانرة 0 دفة تو جيه 
e 45°‏ باتحراف جڙئي 
9 ا 


ا الى مرکڌ خقل 
الريحج التسيية الطانرة 
TOPF = URVC X TDR‏ 
URVC = EER 2 masal‏ طرق الحساب 
St s2‏ يا ج۾؟ * ا ۾ Siya‏ ي 
TOP aa © SET ES‏ 
Sa Siya‏ ا 


الشكل 4-9 طريقة تطبيق متطلبات تصمیم «Neihouse/Lichtenstien/Pepoon J (iJl‏ 
عام 1945 من أجل استرداد مُرض للحركة الحلزونية » معيار جدلي لأنه همل أجزاء أخرى من 
الذنب (من : 1987 ,2644 .(Stough, Patten, and Sliwa, NASA TP‏ 


اثبعَت قواعد تصميم عامل قوة التخمید 12۴۴ في N۸٥0۸‏ لعام 1946 بعد 
عام بقواعد تصميم تم ترتيبها بشكل خاص بطائرات الملكية الشخصية (الشكل 
59 وقد استعملت قواعد تصميم عامل قوة التخميد 15۴۴ في N۸٤٨۸‏ لعام 
7 مجموعة جزئية مكونة من 60 طائرة من أصل 100 طائرة استندت إلى 
قواعد عام 1946. واعتبرت كلا المجموعتين من قرواعد تصميم الذنب دليلا 
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مدا للطائرات ذات المخطط العام وتوزيع الأوزان العاملة في تلك الفترة من 
علم هندسة الطيران. وهذا يتضمن طائرات الاستخدام العام التي تندفع بالمروحة 
(الرفاس) فى وقتنا الحاضرء لذا هى مصدر للإعجاب والإنذار فى آن لأن هذه 
ارا ا ا 0 د 


مرضي 
LLL‏ 
مرضي أو غير مرضي 


الاسنرداد من خلال دفة انجاء قفط —— 
الاسنرداد من خلال دفة انجاہ مع دقة خوص ہس نہ حت س 


چ 


معامل وة تخمید الذب› 1(۴ 
5 


5 THESE 
e 4 
ek + 3 
1 ۳ + Th 
rE 
204 HIE ESSE: 13 
EIST SSE IS IEE د‎ 
Ml CMH 
2 ت‎ . 2 9S 1 1 2 2 E کا‎ 
1 + ا‎ EHA AS uwd EDD او‎ 10 
1 HE 2: 4 
-120 1900 80 60 0 20 0 20 0 60 80 100 120 x 10 


1y ”y 
2 
nl: 


معاملات عتم العطائة في الاتجاه 


الشكل 5-9 متطلبات تصميم الذنب في ۸0۸ الخاصة باسترداد مُرض للحركة الحلزونية 
لطائرات الملكية الشخصية. الرمز ١إ‏ هو عامل الكثافة النسبي للطائرة» بقيمة مثالية تساوي 4.0 
للطائرة سيسنا 150 و8.6 للطائرة غرومان/ للطائرة الان اة يانكى. )مj‏ : Neihouse,‏ 
.(NACA TN 1329, 1947‏ 


من ناحية أخرى» اشا جامس باومان الابن (James S. Bowman, J1.)‏ الذي 
تقاعد مؤخراً من وكالة ناساء إلى الحالات ذات الميزات غير المُرضية لإصلاح 
الحركة الحلزونية التي تلبّي فيها تكوينات الطائرات الخفيفة معیار "D۴۴‏ لعام 
7ء مما يُضعف حالة تطبيتق المعيار على الطائرات المعاصرة. وسيتم أيضاً 
مناقشة هذا الآمر في البند 11-9 «الانقطاع عن الماضي». 


246 


9- 5 تغير تقنيات القيادة عklحة‏ lلl4qîر Changing Spin Recovery‏ 
Piloting Technique‏ 
لقد كانت وصفة حقبة 1916 في معالجة الانهيار الحلزوني. «دفع عصا 
القيادة إلى أمام والضغط على دواسة الزعنفة (دفة التوجيه أو #۲ لفںء) بالاتجاه 
المعاكس لدوران الطائرة الحلزونى». وقد استمر العمل بهذه الوصفة لعدة 
e E‏ 
تماما لتصاميم الطائرات القديمة. وهنا دخلت ميزات التصمم بالإضافة إلى 
إجراءات الطيار في عملية معالجة وإصلاح الانهيار الحلزوني. 


ثمة تغير مهم يجب الأخذ به بالنسبة إلى الطائرات التي تحمل أوزاناً ثقيلة 
على امتداد أجنحتها. ومع أن القاذفات القديمة ذات الأربعة محركات وطائرات 
النقل تدخل ضمن هذه الفئة إلا أنه من غير المتوقع أن تدخل في انهيار 
حلزوني حتى وإن كان غير متقصد» وبطبيعة الحال قد يتهاوى هيكلها إن حصل 
ذلك. 

ولعل الطائرات الخفيفة ثنائية المحرك (sع«هامءنه‏ «زس) الحديثة تدخل 
ضمن فئة الطائرات ثقيلة الجناح من حيث توزيع الثقل. وهنا قد تثبت إجراءات 
معالجة الانهيار الحلزوني أقل أكاديمية. والنتيجة المؤثرة ترتبط بخفض دفة الرفع 
(e1ev2t01-0wnل)‏ التی تزداد أهميتها فى إصلاح الانهيارء اتا الحاجة ! 

. E E ا فی‎ e 

. (opposite rudder) ةıكSlرnll‎ olجتالا استخدام دفة‎ 


لقد أهملت هذه المعلومة» على الآقل في حالة واحدة» في تصميم طائرة 
خفيفة ثنائية المحرك (1977 ,عا2ط4)» فقد صمّمت دفة الرفع في طائرة روكويل 
ير کو ماندور e۲(‏ ل221 €0 Aer‏ 1اRockwe)‏ صغیرۃ وتنخفض إلی عشر درجات 
فقط. باللإأضافة إلى ذلك فإن موقفات الروافع (كصهاءإهه۷ه[ه) موضوعة في 
منطقة القمرة (الكابنية)» وليس بالقرب من سطح التحكم. وهذه الحالة تسمح 
بتمدد سلك التحكم أثناء وضع الانهيار وفي السرع الجوية العالية ليختزل زاوية 
انخفاض الدفة إلى 3 درجات فقط» وهى بدون شك غير كافية لمعالجة الانهيار. 

وهنالك تغيرٌ مواز في الأهمية يتعلق بتقنيات الطيار لمعالجة الانهيار 
الحلزونى» ويختص بالمعاكسة القصوى فى الأحمال أو الأوزان الثقيلة على 
امتداد هيكل الطائرة. 
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في المقاتلات النفاثة الحديثة نحيلة الجناح تصبح دفة الدحرجة (كصهاماai(‏ 
وسيلة التحكم الأساسية بالانهيار الحلزوني» يفرزها حرف دفة الاتجاه الاعتيادية 
بالاتجاه المعاكس لحركة الانهيار. وعندما كان أحد مؤلفي هذا الكتاب (ع2uط۸)‏ 
يرشد طيار اختبار حول الانهيار الحلزوني في طائرة دوغلاس سكاي راي 
XF4D-1 Skyray)‏ asاDoug)»‏ بوقت اخذ فيه استخدام دفة الدحرجة في معالجة 
الانهيار يصبح معروفاً للمهندسين» ولم تكن الأشكال البيانية وجداول النفق 
الهوائي حول الموضوع تلفت انتباه الطيارين في غرفة استعدادهم للطيران في 
قاعدة أدواردز الجوية» أجابه الطيار وهو يمد عنقه تعجبأ نعم استخدام دفة 
الدحرجة مع الأنهيار ستسبّب عزوم انعراج مضادة للانهيار بسبب الانعراج 
المعاكس. ويتوجب أن يكون الانعراج المعاكس (سهر مءإ۷له) كبيرا بسبب نسبة 
yوجlهة (aspect ratio)‏ الجناح المنخفضة» [وكانت قيمتها في هذه الطائرة 2.0 
فقط]. لم يشا أبزغ (ع»ءط4) أن يواصل النقاش اعترافاً منه بأنه طالما استخدمت 
القيادات بشكل صحيح» فإن سوء الفهم سوف لا يشكل أهمية تذكر. 

ومع أن استخدام دفات الدحرجة يُعَدٌ وسيلة علاج مقبولة لتعديل الانهيار 
في الطائرات ذات هياكل التحميل الثقيل» وأن التحكم بالقدرة الحديث يضمن 
سلامة تطبيق القيادات فإن تصليح الانهيار الحلزوني في هذه الطائرات يبقى أآمرا 
يصعب السيطرة عليه كذلك» فإن أحمال الهيكل الثقيلة تجلب انهيارات اهتزازية 
(oscillatory spins)‏ وحرکات انحراف خضiة (wild departure motions)‏ سیتم 
مناقشتها في انهيارات قائمة (ك«امء ٤ء٥إء)‏ تدخل الطائرة فيها بوضع مقلوب 
)1e۲۲۵(‏ وقد تشوش الطيار في تحدید اتجاه الدوران الحلزوني. 


Automatic spin recovery إصلاح الانهيار ذاتیاً‎ 1-5-9 


تقترح مشكلة إصلاح» أو استعادة» الطائرة من الانهيارات الاهتزازية عندما 
استخدام وسيلة تحكم أوتوماتيكية مناسبة تنطلق بمجرد تمييز حالة الانهيار. 
وتقترح التقنية المرشحة (2000 ,عة" مه )1ee‏ تطبيق تحكمات باتجاه 


حذف شعاع العزم الزاوي الكلى للطائرة. ويقارب شعاع العزم الزاوي (angular‏ 
momentum vector)‏ عادة شعاع السرعة الزاوية» ويختلف عنه يسبب العزوم غير 


المتساوية» وحاصل ضرب العطالة حول محاور الجسم. 
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تتألف مقاربة لي ناغاتي من جزأين» الأول يتم فيه حساب شعاع العزم 
الزاوي عدة مرات في الثانية خلال الانهيار. ثم» وفي كل مرحلة» تحل مسألة 
تصغير الحالة (b1emەإم )minimization‏ › لإیجاد زوایا سطح التحكم التي تحجم 
أثر الفعالية والجزء السالب المحسوب لشعاع عزم التحكم الآبروديناميكي. 
وعلى الرغم من أنه مفهوم لكنه غير أساسي في التصميم» إلا أن لي - ناغاتي 
استخدم في بحثة المنشور موسط (١ءءط4إ۴۵)‏ مخطط تشخيص لنمذجة عزوم 
التحكم الإيروديناميكية المستخدمة في تشكيل شعاع التحكم. ومن الأمثلة 
المثيرة حول مقارنة قدرة السيطرة الأوتوماتيكية المتمثلة بهذه الطريقة» إجراء 
استعادة محسوبة من انهيار مستوى («امءاه!ا؟) لطائرة غرومان/ أميركان 
(Grumman/American AA-1B)‏ التي استخدمت في الواقع براشوتا للتخلص من 
الانهيار أثناء الطيران. 


9- 6 دور المشتقات الدورانية فى معالحة الٹيlر The role of rotary‏ 


derivatives in spin 


إن المشتقات الدورانية هذه هي مشتقات معاملات القوة والعزم مقارنة 
بالسرعة الزاوية اللابعدية (راociاءv‏ arاuعan‏ essاentioمdim)‏ وتظهر المشتقات 
الدورانية فى معادلات حركة الطائرة أثناء الطيران الطبيعى بلا انهيار» وكذلك 
في حالة الطيران الحلزوني (spinning flight)‏ . 


عموماًء» تكون المشتقات الدورانية فى حالة السرعات الجوية المنخفضة 
O E N N TT‏ 
أهمية من حالة الطيران غير الائهرائن 0إونة مهاده : ؤمن التاحية الفيز بائرة 
تتكون اختلافات واسعة في الاات الموقعي لزاويا الهجوم» في أجزاء مختلفة 
من الطائرة» مع احتمال حصول انفصالات موقعية في الانسياب. 


وبعبارة أخرى» تكون للمشتقات الدورانية عموماً أهمية ثانوية في بعض 
الحالات» منها محاكاة الطيران («هناان«ا)» وفي تصميم قيادات التحكم 
للطيران الاعتيادي اللاانهوائي. فإن كان للطائرة نظام استقرار متزايد يقود سطوح 
التحكم إلى توفير تخميد صنعي» فإن التخميد الصنعي» وهذه حقيقة آهم» 
يزيل المشتقات الدورانية التى يتوجب تطوير تقنيات تحليل وقياس خاصة بها 
ی د 
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لقد شهدت بداية الخمسينيات اندفاعاً نحو المحاكاة الكمبيوترية الترابط 
العطالى (in8اcoup‏ اinertia)‏ بدرجات حرية (5 أو 6)» کما تم وصفه فى الفصل 
الثامن» المرسوم «اكتشاف الترابط العطالي». والمثير أن بعض المحققين 
أنفسهم» مثل سیسیل (e۲ا41٥‏ .۷ ازە6)٣)‏ ووایکز (kesرW‏ .8 ۸طہ[)» وسیلنیکر 
Ce1nike1(‏ 0عا). الذين ساعدوا على تحقيق الترابط العطالى بالمحاكاة 


(صەatiاسصiء).‏ انتقلوا إلى محاكاة الانهيار باستخدام الكمبيوترات التماثلية أو 
الرقمية. وكان الحافز موجوداً لأن خواص تحميل الطائرة ذاته الذي يقود إلى 
الترابط العطالى يقرد أيضاً إلى تدویمات ما بعد lںlgqiء (post-stall gyrations)‏ 
والانحرافات ERE)‏ التي ل تشه دراستها في أنفاق الانهيار الحلزوني 
ا 

والمشكلة أن هذه الفترة تزامنت مع توقف اختبارت الموازن الدوار 
)rotary balance testin8)‏ فی N۸٤٥۸‏ . ولقد حدثت هذه الاختبارات بعدئلِ فى 
ES E ee EO‏ 
مضي عدة سنوات. لذلك» فإن نتائج الانهيار بالكمبيوتر التي أعلن عنها في ندوة 
سنة 1957 لمركز رايت للتطوير الجوي )1957 (Westbrook and Doetsch,‏ لم 
ات ال الوا ا وراك ات معي الاد ا سح 
ااام ات ور ا ير ما من قل اها صن ارعن مل اله کور 
ارفینع ستاتلر» ورونالد سوھن (Dr. Irving C. Statler and Ronald F. $0h1)‏ . 


9 7 الموازنات الدوارة وحركة الانيار المستقر Rotary Balances and‏ 
the Steady Spin‏ 
صمَّمت الموازنات الدؤارة لاستخراج المشتقات الدورانية من اختبارات 
النفق الهوائي. يمسك النموذج نمطياً بزاوية معيَّنة ليتعرض إلى الهواء أثناء 
الدورات بزوایا هجوم وانزلاق جانبي ثابتة» ویتم تدویره بواسطة موتور کهربائي 
بمعدل ثابت أيضاً (الشكل 6-9). ويتم قياس القوى المتحدة للديناميك الهوائي» 
داخلية. ويستحصل على القوى الإيوديناميكية المطلوبة والعزوم من خلال طرح 
بقية المكونات للحصول على الوزن المعادل (ءإه)). 


تسمى اختبارات التوازن الدوراني (rotary balance tests)‏ التي تبقی فيها 
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زاویا الهجوم والانزلاق الجانبي ثابتة باختبارت اا (coning tests)‏ . 
يكون فيها محور الدوران مصطفاً (۵«عناه) مع محور الانهيار الحلزوني (محور 
الدوران حول شعاع سرعة الطائرة) مع اتجاه انسياب الهواء في النفق. 

مع قیاسات ريلف ولفiدر (E. F. Relf and T. Lavender)‏ التي أجرياها في 
عامی 1922 و1925 فی بريطانيا تقدمت اختبارت الموازن الدوار کي الحقيقة 
ا أنفاق السا الحر (nne1صtu spinning‏ eeاf)‏ . وقد وصفت E‏ مبكرة 
لھما (1918 nd Lavender,‏ ۴ءR)‏ بعض اختباراتهما الأولى على الأجنحة ذاتية 
ائدورùl .(autorotating wings)‏ والجناح ذاتي الدوران هو جناح سالب التخميد 
في الدوران الدحرجي (اهء) وبزوايا هجوم ما بعد الانهواء. ويوفر الدوران 
الذاتي (autorotation)‏ عزم دفع أو سوق (propelling moment)‏ liiÎء‏ الانهيار. 


لقد كان الاستخدام الرئيسي لاختبار الموازن الدوار ولغاية حلول الطائرة 
النفاثة والانهواء الاهتزازي يصب فى إيجاد أنمطة الانهواء الوئيد فى الطائرة. 
ولا سيما في معرفة ما إذا كان الانهواء عميقاً «(steep spin)‏ و e‏ معالجته 
بسهولة» أو سريعاً ومستوياً مع صعوبة في الاسترداد والمعالجة؟ ولقد أنجز 
عمل الموازن الدوار الرائد من قبل الورك (kاە‏ س اھ .8 .۶) باستخدام النفق 
الهوائي N۲1‏ (6 آقدام) في بریطانیا» ومیلارد بامبر (61ط ص8 4ءھ1اM)‏ وجارلس 
زمرمان (۲ 2٣۲ء71۳‏ sماهط))‏ باستخدام نفق الهواء العمودي (5 آقدام) في 
NACA‏ . 


مع تبسيط الافتراضات» تختصر معادلات القوى الثلاث من معادلات 
حركة الطائرة بست درجات حرية إلى معادلتين فقط» التى لا تكون آنية 
ga (simultaneous)‏ معادلات العزوم الثلاثة. وتحت شروط ثابتة مستقرة لإلهءاء) 
(sصەiانلصهء‏ تتساقط التسارعات الزاوية» وتحل المعطيات الإيروديناميكة الناتجة 
من اختبارات الحركة المخروطية (التمخرط) للموازن الدوار. 

لقي اوسنت جوانب تحليل الانهواء المتوlزù (equilibrium spin analysis)‏ 
في تقرير شهير نشر عام 6 بواسطة غاتيز وبراینت (Sidney B. Gates and‏ 
Br26(‏ .1.۷ الذي كان متقدماً على عصرة بصورة واضحة. هذا وإن التفسير 


90 درجة. 
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المتطور لميكانيكية حل الانهواء المتوازن موضح بتقرير ولام بيهرل الابن 
Bih r.‏ iemاWi)‏ في البند 1-9 من تقرير الاستشارية ۸6۸8D‏ رقم 265 
وبتأريخ 1990 . 


۸ مكان التماسات الدوارة 

B‏ دفع المحور 

تعديل المقاومة المتغيرة لنصف قطر الحركة الحلزونئية 
ع الموازنة 

۴ دعامة 

ى توضع محرك زاوية الهجوم 


الشكل 6-9 جهاز الموازن الدوار لنفق الحركة الحلزونية الحالي العائد إلى مركز بحوث لانغلي 
في وكالة الناسا. يقع المحرك الكهربائي الذي بحرك النموذج حلزونياً خارج النفق. إلى ا 
توجيه النموذج في انهيار حلزوني مستو؛ إلى اليمين حركة حلزونية عادية. يعتقد بأن هذا هو 
الموازن الدوار الوحيد الحالى المستعمل فى لانغلى (بداية التسعینات). (من : ٩۸ھ Bihr1e‏ 
OhaliBEE AGARD AR 265, 1990‏ 


252 


Rotary Balances and the الموازنات الدوارة والامواء غير المستقر‎ 8 9 
Unsteady Spin 

إن البيانات المستحصلة من اختبارات الحركة المخروطية للموازن الدوار 
(coning rotary balance tests)‏ لأغراض المحاكاة الكمبيوترية الخاصة بالانهيار 
الحلزونى غير المستقر» والانهيار الاستهلالى (دامء ٤٣عاماءم)‏ والحالات 
E‏ والمسماة إجمالاً بتدويم EAN E A‏ 
مساعدة ولكنها ليست كافية. ولهذا الحد تم التعرف إلى ثلاثة تقاربات لبناء 
قواعد البيانات الإيروديناميكية الخاصة بحساب حركات الانهيار الحلزوني غير 
المستقر› وهي : 

SS NFO ONE E EE 
محور الدوران غير مصطف مع انسياب النفق (سها؟ ا«صدا) مما ا ا‎ 
دوریاً في زوايا الهجوم والانزلاق الجانبي.‎ 

2. بيانات مدمجة للحركة المخروطية للموازن الدوار أو الحركة المخروطية 
الاهتزازية مع بيانات الاحختبار الاهتزازية المقسورة (forced oscillation tests)‏ . 

3. اختبارات الموازن الدوار بمحورين أو بحركة مدارية. 

وكمثال من الفئة الأولى» رافعة الموازن الدوار في أونيرا» فرنسا 
)0NERA-M۴1(‏ للنفق العمودي (طول 4 أمتار) الذي يمكن توضيبُه لتنفيذ 
اختبارات الحركة المخروطية الاهتزازية. وبوجود آلية التحكم عن بعد يمكن 
ا ل 
درجة» وهذا يجعل» بالتأكيد» زوايا الهجوم والانزلاق الجانبي تتغير دورياً بدلا 
من أن تكون ثابتة. 

تظهر نتائج قراءات التوازن المتكررة الحلزونية الاهتزازية توافقاً مع 
الانسياب المتباطئ (sكاوءإءاووط‏ سه!؟) . وتشكل تغْيّرات معامل القوة الاعتيادية 
force coefficient)‏ اnorma)‏ مع زاوية هجوم ما بعد الانهيار لجناح مثلث - دلتا - 
حلقة تباطو مثالية (1985 .)trist rant and Re nier,‏ وهذا يعني أن معامل القوة 
عند زاوية هجوم معينة تختلف خلال تزايد زاوية الهجوم أكثر من اختلافها 
عند تناقص الزاوية. وتتقلص حلقة التباطؤ إلى منحنى الرفع الطبيعي الخاص 
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بالحركة المخروطية الاهتزازية إلى ما دون زاوية هجوم الانهيار. 

في الفئة الثانية» يحصل الجمع بين بيانات الحركة المخروطة للموازن 
الدوار مع بيانات الاختبارات الحركة الاهتزازية المقسورة. وقد شغلت هذه 
الال د ا 
المشهوران ميريه توباك وشيف (؟¡طء؟ )Murray Tobak and L.8.‏ من مرکز 
بحوث أميس في وكلة N4584‏ مجموعة من الإحداثيات الإيروديناميكية التي 
تتوافق مع بيانات الموازنات الدوارة )1976 .(Tobak and Schiff,‏ 


الكلية ه وفق المحور الطولي لشعاع السرعة. وتعرف زاوية الانزلاق الجانبي 
من خلال زاوية دحرجة (ءاعمه 11هع) الطائرة قياساً إلى الطائرة التى تكون فيها 
© مقاسة. ویتم توسیع معاملات العزم والقوة في سلسلة يحدد فيها كل حد 
بسمَّة من سمات الحركة المخروطية للموازن الدوار أو حركة الاهتزاز المقسور 
الطبيعىة. 


ولقد وضع مخطط مشابه من قبل جوري کالفيستي ple (Juri Kalvist)‏ 
8 لدى شركة نورثروب للطيران» ومن قبل بايرز (ye۲sر8‏ .۴ )۲٤1«‏ في عام 
5 في كندا. أسقط كالفيستي شعاع السرعة الزاوية الكلي للطائرة على محور 
الحركة المخروطية» والذي أخذت منه بيانات الموازن الدوار» وكذلك لمحاور 
الجسم الثلاثةء التي تتيح بيانات الحركة الاهتزازية أو المقاربات القياسية. هذا 
وتستخدم خوارزمية خاصة لتخفيض عدد العناصر من أربعة إلى ثلاثة. وتختار 
الخوارزمية العناصر التي تكون زواياها قريبة من شعاع السرعة الزاوية الكلي. 
وهذا مقصود لتجنب استخدام البيانات الإيروديناميكية المشكلة من خلال 
اختلافات أرقام كبيرة. 

فى الفئة الثالثة من تكوين قاعدة البيانات للمحاكاة الكمبيوترية الخاصة 
ا ات الحلزونية للانهيار غير المستقر فإن استخدام الموازن الدوار 
ذي المحورين أو ذي الحركة المداريةء كانا مجرد فكرة إلى وقت كتابة هذا 
التقرير. 


في اختبار الموازن الدوار بحركة مدارية» تكون الحركات المخروطية 
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متراكبة (edوممصااممupء)‏ على حرکتي الرفع الدائرية (circular pitching)‏ 
والانعراج )4W108(‏ بسرعات مختلفة»› وينتج هذا اضطرابات في زاويتي 
الهجوم والانزلاق الجانبي بمقياس صغير حول القيم المتوسطة الثابتة لزاويتي 
الهجوم والانزلاق في الانسياب الدوراني (0Wا؟‏ yرrاها).‏ وتبدو الصعوبات 
العملية هنا أموراً لا بد منهاء إلا أن آلات الموازن الدوار ذي المحورين 
يجب أن تكون صغيرة بما يكفى لنصبها فى داخل النفق» وأن يكون لها 
WE‏ ۰ ۰ 


Parameter Estimation رlqgîلl طرق تقدير عوامل حركات‎ 9 -9 
Methodes for Spins 


يمكن تجنب استخدام الموازنات الدوارة للتعقيد المتزايد في قياس القوى 
والعزوم الإيروديناميكية أثناء الانهيار الحلزونية» لا سيما إذا كان ممكنا 
استنتاج القوى والعزوم مباشرة من نموذج الانهيار الحر أو من اختبارات 
الطائرة. وقد آبلغ عن مقاربتين واعدتين لهذا التطبيق وذلك لتقدير عوامل 
(موسطات) الانهيار. 


وَسّعت المقاربة الآولی (1995 ,چuاهص6إ۴)‏ من توازن غيت - بريانت -ا64) 
Î Bryant Equilibrium)‏ تحليل الحالة الثابتة للانهيار لتضمن تعبيرات عدم 
توازن التسارع الزاوي ٩؛‏ ”م و۲ وتعبير التسارع الدوراني ۵. وتتخير العزوم 
الإأيروديناميكية الاهتزازية والمحسوبة بهذه الطريقة مع الزمن إذا كان الانهيار من 
النوع الاهتزازي. كما وتهتز العزوم الاهتزازية المحسوبة حول قيم غيت - 
اک ا کو اا کر قل عل ال ن ارا ها طا 
هذه الطريقة من الفاحص أن يسجّْل الحركات الزاويّة السريعة خلال الانهيار» 
وقد أصبح هذا الأمر ممكناً الآن نتيجة تطور التقنيات ١٥iاونسعه‏ اةل) 
(۹ueنصطءما‏ الحديثة للحصول على المعطيات. 

ويبدو أن المقارنةالقانة في تقدير عوامل الانھيار (Jaramillo and Nagati,‏ 
(1995 وقد استلهمت من طرائق العناصر - lاnlحدة (finite - element methods)‏ 
العامة فى لتاقل الور ر ااك مجع و اط الکو ل 
ترابط معاملات القوة الإيروديناميكية عند هذه النقاط مع زوايا الهجوم والانزلاق 
الجانبي المحلية خلال حركات الانهيار الحلزوني. 
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إن معاملات هذه القوى أو العزوم هي في الواقع معاملات تأثير 
(influence coefficients)‏ . ويتم إيجاد معاملات لاتير من خلال تصغير 
(0نصسنصنط) دالات الكلفة المُوَسّسة على أخطاء بين تسارعات للطائرة المقيسة 
وتلك المحسوبة باستعمال القوى والعزوم المشتقة من معاملات التأثير 
.)infuence coefficients)‏ وبمجرد العثور علی معاملات التأثير اللابعدى 
«(dimentionless influence coefficients)‏ صح للطريقة قدرة تخمينية e‏ 
المحسنة من الطريقة الآصلية (1999 ,ناةعه١‏ له )16١‏ تختزل رقم المعاملات 
(الموسطات) المجهولة لتكون قابلة للحل باستخدام بيانات اختبار النفق الهوائي 
السكوني. 


9 10 مثال الطائرة غرومان/ أميريكان Grumman/ American AA-1B‏ 


إن الطائرة غرومان/ أميريكان يانكى ۸4-18.» ونسخة التدريب 1۲-2« 
والنوع تایغر )۲12٥۲(‏ المحسن ذات ا مقاعد» هي تصاميم ذكية لطائرات 
رشيقة» وتعبّر عن تصاميم مبدعة للطائرة الشخصية. وبمقارنتها بمعظم الطائرات 
من نفس النوع» التي بُنيت بهياكل معدنية مبرشمة (riveted metal structue)‏ . 
إن إلصاق أو ربط المعدن بالمعدن في هذه الطائرات يحذف الكبح (ع4ء») الذي 
تسببه البراشيم وتموجات السطح» ونقاط تركز الإجهاد الشائعة في الهياكل 
الخنرشية: 

إن أكثر من 2000 طائرة نوع 44-18 قد تم بناؤها تحت عدة مسميات» 
مع ذلك كان لهذه الطائرة سجل حزين من حوادث التحطم لعدم قدرتها على 
معالجة الانهيار الحلزوني. 

للطائرة ۸4-81 نمط من الانهيار المستوي الذي يؤدي إلى اصطدام شديد 
التأثير مع بقاء هيكل الطائرة مستوياً؛ وهو نمط من الحوادث أسفر عن إصابة 
تلامیذ متدربين ومدربيم بالشلل النصفي. 

يشير الرسم التخطيطي ثلاثي الأوضاع للطائرة إلى أن معايير N۸40۸‏ 
الخاصة بتصليح الانهيار الحلزوني قد أهملت تماماً في التصميم الأصلي. فقد 
ركب الذنب الأفقى منخفضا فى هيكل الطائرة ليوفر نسبة تخميد ضعيفة على 
الذنب» أو ما TDR a‏ (الشكل 9). بحسب N۸٥0۸‏ إن هذا الترابط من 
شأنه أن يعزز زاوية هجوم مرتفعة» أو انهياراً مستوياً. ويبدو من الشكل أيضاً 
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عدم وجود مساحة غير محمية من دفة الاتجاه »)unshielded rudder 4٠4(‏ وفق 
dlعJal NACA URVC‏ . 


هذا وقد تم الاعتراف» في عام 1975 بالخواص الضعيفة لنسخة الطائرة 
nanu21(‏ sاneسه)»‏ وفي كل من أبواب إجراءات التشغيل وأقسام محددات 
التشغيل» وتحت عنوان (۴۲ ۲۸0۳85181۲ ۲۾ )SP1۸8S‏ أو «الانهيار الحلزونى 
ممنوعا. 
)1ndverte۲(‏ غير مقصود»› مستهل بالملاحظة : 


إذا لم تطبق تحكمات المعالجة (رإء۷هء٠)‏ بشكل فوري في الدوران 
الأول» فسيتطلب الأمر أكثر من دورة إضافية للتصليح والاستعادة 
وللحصول على استعادة سريعة طبق التحكمات المعاكسة للانهيار -ا١ة)‏ 
(015إاnهء‏ «امء بمجرد ابتداء الأنهيار وقبل انتهاء الدورة الأولى. 
واحتوت نسخة لاحقة من دليل المالك كلمات تعكس الخبرة الحقيقية 
لاختبار الطيران في وكالة الناسا: 


هنالك دليل يشير إلى أن السماح للطائرة أن تتجاوز دورة واحدة بدون الأخذ 
بإجراءات الاستعادة الملائمة يمكن أن يفاقم طور الانهيار مما يجعل الاستعادة 
غير ممكنة. 
ولتوضيح هذه النقطة» نشرت مجلة ۲ء uء۸٠) 4«14۲1٥۸‏ في عدد 1/ 15 كانون 
الآول/ دیسمبر 1990 تقریراً عن طيار الاختبار الأمیر کی بوب هوميل (امصص ۸٥‏ ط80( 
الذي اضطر إلى القفز بالمظلة ومغادرة الطائرة ۸-8 المُعَدَلة بعد أن قفالت 
فى الاستجابة خلال اختبار انهيار 50ا «امء) . وقد قيل إن الطائرة أكملت مئة 
ا قبل ارتطامها بالأرض. ليس من سبب للاعتقاد أن الطائرة ۸4-18 هى 
الري ال فان قال عا اهيار الان مد إلى اك ن دررةة ققد 
کتب جيمس بùlng la (James S. Bowman. J1.)‏ يلي : 
أرى آنه من الهام ذكره أن جميع أصناف الطائرات العادية التي اختبرت لدورة 
انهیار واحدة (کدامء ٣اںuا-neه)‏ فقط › فإن التصليح یمکن أن یکون بطینا 
أو منعدما بالمرة. 
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محملة 


قارغة 


الشكل 9- 7 الطائرة غرومان - أمیریکان ۸۸-18. معروفة بعدم قدرتها على استرداد الح ركات 
الحلزونية. يوجد جزء قليل من السطح الجانبي لهيكل جسم الطائرة تحت الذنب الأفقي› 
الضروري لتخميد الح ركة الحلزونية وفق معيار 15۸ وكالة الناسا. كمايوجد سطح من دفة 
الاتجاه غير حمية فوق الذنب الأفقي (من دليل مالك الطائرة ۸۸-18). 
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The Break With the Past خصام مع الماضي‎ 11 - 9 


في عام 1947 وقفت متطلبات تصميم ذنب ال N40۸4‏ للحصول على 
إصلاح مُزْض للانهيار الحلزوني» بدون منازع تقريباً ولغاية القيام بسلسلة 
اختبارات نفق الانهيار في وكالة الناساء وبعض التجارب التي أجرتها شركة 
سيسنا في نهاية السبعينيات من القرن الماضي. 

ولقد سوغ اندفاع هذه الجهات تجربة الطائرة غرومان/ آميريكان ۸4-18» 
فبدأت وكالة الناسا بمراجعة واسعة النطاق على إصلاح الانهيار في الطائرات 
الخفيفة عموماًء وبادر فیلیبس (8م1ااذط۴ .8 .۷) بفتح حساب لجوزیف تشامبیرس 
)Joseph R. Chambers)‏ للمہاشرۃ بھذا المشروع الذي ابتدأً باختبار مجموعة من آربع 
طائرات ھی : سیسنا 172 سکایهوك (2۷kطرk؟‏ 172 »)٤)٥۳02‏ وبیتش ٥23‏ سندونر 
«(Beech C23 Sundowner)‏ وبايبرآرو (Piper Arrow PA-28R) «PA-28R‏ ذات 
الذنب ۲ التي لم تكن قيد الانتاج» بالإضافة إلى ۸4-18 يانكي المحسنة. 


ولقد أظهرت نتائج المراجعة الأولية ابتعاداً متميزاً من عمل N۸۸0۸‏ 
الماضي والخاص بمعیار تصمیم الذنب 12۲۴ (لعام 1947). ومن ثم اختبرت 
تسعة أشكال للذنب المصمم على طراز الطائرة يانكي» في نفق لانغلي (20 
قدم) للانهيار الحلزوني. وقد ضمَن أن ستة من هذه الأشكال تملك مميزات 
مقبولة لاصلاح الانهيار وفق المعيار "D۴۴‏ (1947)» في حين أفرزت نتائج 
الاختبار أربعة مlqi‏ ضط )19977 (Burk, Bowman, and White,‏ . 

ونتيجة لذلك أوجز المحققون ما يلي : 

تأسيساً على نتائج الدراسة الحاليةء لا يمكن استعمال تصميم الذنب في 
الطائرات» التي تستخدم عامل التخnيد (parameter) bw gS TDPF‏ « في 

تخمين خواص إصلاح الانهيار الحلزوني. 

فقا لبيرك بومان ووایت (ء .)Burk, Bowman a¬d Wi)‏ کان القصد من 
۴ تقديم خدمة على آنه دليل محافظ لتصميم الذنب» وليس كمعيار. 
وبعد أن حلت القطيعة مع حصيلة الثلاثين عاما من ممارسة تصاميم الاستقرار 
والتحكم» حُفقَّت حدة التصريح في البيان بكلمات تلت ما ذكر أعلاه» وكما 
يلي : 
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ومع آنه لا تزال هنالك مبادئ معينة في المعيار صالحة» وسيتم أخذها 
بعين الاعتبار عند تصميم هيئة ذنب يقاوم الانهيار الحلزوني ويسهل عملية 
إصلاحهء إلا آنه من المهم توفير أكبر قدر ممكن من التخميد إلى الانهيار 
(المساحة تحت الذنب الآفقي). ومن المهم بشكل خاص تعريض أكبر مساحة 
في دفة التوجيه خلال وضع الانهيار (معامل حجم عدم تعرض الذنب 
(0۸۷0) لتأمين عزم كبير معاكس لاتجاه الحركة الحلزونية لتفعيل 
الإصلاح. 


هذا» وتكمن الدفعة الحقيقة فى مراجعة »N484‏ التى أجرتها فى 
السبعينيات» فى التحقيق فى العوامل الخاصة بإصلاح الانهيار فى الطائرات 
الخفيفة عموماًء عدا تلك الخاصة بتصميم الذنب فقط. 

وجدت «NASA‏ والمحققون المعتمدون» ومنهم : بول (Paul Stough ogiw‏ 
09 ووليام بıھرJ (James M. Patton, ùgتlڊ nıجو «(William Bihrle, Jr.)‏ 
(.۲[» وستيفن سلوا (w2]¡؟ »)Steven N.‏ وجوزیف شامبرز 1صJose(‏ 
«Chambers)‏ وبيلي lıرنlqرٽ «(Billy Barnhart)‏ بان الجناح ومواصفات تصمیم 
هيكل الطائرة الخلفي» أثرت في النتائج بطرائق لا يمكن إهمالها. فوفقاً 
لجيبسون («٥ءط61-٤)‏ إن اختبارت الانهيار البريطانية فى ثلاثينيات القرن 
الماضي كانت قد كشفت أهمية تصميم الجزء الخلفي من هيكل الطائرة. 

لم تكن الأدلة الخاصة بتفاصيل هيكل الطائرة الخلفي واضحة تماماًء لأنها 
كانت مرتبطة افا بتأثیر ات الحجم «(scale effects)‏ و ما یسمی بعدد رینولدز 
(Reynold’s number)‏ . 


وتظهر القوى الجانبية المساهمة في عملية التخميد» ومنها المقطع العرضي 
للهيكل الذي يكون مربعاً أو مستطيلاًء حساسية خاصة لعدد رينولدز. وعليه» 
فإن النتائج المستحصلة من اختبارات نماذج انهيار صغيرة الحجم» تنهار 
حلزونياً بشكل مستو» وكذلك من الانهيار الحلزوني غير القابل للإصلاح بسبب 
النهاية المسطحة للجزء الخلفى من هيكل الطائرة» يجب أخذها بعين الاعتبار 
بشکل مبدئی متردد 4 فقط (1977 ,«زهإuه8).‏ من ناحية أخرى فإن 
اک 4 الأخيرة والخاصة بتأثير تصميم الجناح على الانهيار 
كانت مهمة وحاسمة» كما سيتم تفصيله في الجزء القادم. 
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بعد أن رأى خبراء في وكالة ناسا )N454(‏ القيام بقطيعة حاسمة مع 
النصيحة يا ترى التي يمكن توجيهها إلى مصممي طائرات الطيران العام؟ 


ولا تعتقد المشاريع العسكرية الممولة جيداً أن هنالك مشكلة» لاسيما وأن 
تقانات اختبارات الانهيار الحديثة» كما في حالة اختبارت نماذج الإسقاط صهإل) 
(1sاملمص‏ الحر» والموازن الدوار التي اقترحتها N۸54۸‏ ولا تزال متوفرة لديهاء 
واختبارات الموازن الدوار التى كانت N48۸4‏ توصى بها لتكون جاهزة. لكن 
الاهتمام والقلق كان مع ا الطائرات الخفيفة ا فقدوا هداهم» إذا جاز 
التعبير عندما قررت N۸54۸‏ التخلي عن معيار 12۴۴ في التصميم. 


ولعل الاتجاه المعقول الذي ينبغى على مصممى الطائرات الخفيفة 
NOE E CU‏ 
ا 

1. اتبع معیار ۴۴ لعام 1947. المبرر أن المعيار يتعامل مع تفاصيل 
التصميم الصحيحة» حتى وإن كانت القيم الرقمية غير صحيحة في 
بعض الحالات» بسبب تأثير المُوسطات والعوامل الأخرى. 

2. تجتّب التفاصيل التصميمية التي قد تتورط في الانهيار المستوي غير القابل 
للإصلاح» ومنها بطن هيكل الطائرة الخلفي المسطح والآجنحة ذات 
الحافات الأمامية المنحنية على امتداد طول الجناج عله[ (full sp‏ 
edge droop)‏ . 


3. تصميم أغطية الأجنحة بطريقة تجعلها قادرة على احتواء أثر الحافة 
الأمامية للجناح المنحنية (ععلء عinل1!ea‏ dمpمoدإd).‏ إذا ظهرت مشاكل 
الانهيار أثناء اختبار الطيران (أءها ٤عا؟)‏ . 


4. التحقق مع N4۸84‏ بشأن إمكانية القيام باختبارات الانهيار في النفق أو 
بالموازن الدوارء أو بالإسقاط الحر للنموذج» بالنسبة إلى التصميم 
الجديد. وبمقدور N۸8۸4‏ أن تأخذ بالاعتبار إجراء هذه الاختبارات إذا 
كان للنتائج أهمية علمية» أو تستكشف أرضية معرفية جديدة. 
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٤؟۲٥٤۲ تأثيرات تصميم الجناح في الدخول بالانهيار» وإصلاحه‎ 12 - 9 
of Wing Design on Spin Entry and Recovery 

لم تنجًّز في الحقيقة ترتيبات تعديل الذنب في طائرة اليانكي بصورة 
كاملة» فقد وجُهت وكالة N۸5۸4‏ انتباهها إلى الغطاء الخارجي للجناح عأس) 
(iمھم ut‏ وتعديله. وفيما هي تقوم بذلك» أعيد فتح خط بحث جدید کانت 
4 قد اتبعته من قبل على يد باحثين متعددي الاختصاصات هما فريد ويك 
»)Fred E. Weick)‏ وکارل وینزینغر (88۲« 71ص ».)٤4۲1[.‏ فی ثلاثینیات القرن 
الماضى. 

بالإضافة إليهماء هنالك أبحاث أجراها کروغر (6۲ع6٥:K‏ .۸ .۸) من جامعة 
میتشیغان» وفیستیل (t۵1ز۴‏ .۷ .1) من مركز أبحاث آيمس )۸«١5(‏ التابع لوكالة 
ه54» في عام 1975 طور فيها مفهوم تجزئة الحافة الآمامية للجناح» أو 
جعلها غير مستمرة»› للتحكم في تفاقم الاأنهيار واختزال الفقد في تخامد 
الدحرجة عند الانهيار. 

إن هذا النوع من الحافة الأمامية للجناح كان قد شوهد سابقاً في طائرة 
الفانتوم (McDonnel F-4 Phantom I1)‏ . 

إن أفضل امتدادات الحافة الأمامية للجناح التي اختبرتها N4584‏ في 
طائرات الطيران العام )genera1 aviation airplanes)‏ لھا امتدادات حادۃ غیر مستمرة 
هى الأخرى فى نهاياتها الداخلية (راءuiمنا«هءونل‏ ١إوهطم)‏ (الشكل 8-9). ويبدو 
أن الأجزاء غير المستمرة والحادة تكرّن دوامات (ءهءذاإم۷) تبطى انتشار انهيار 
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3% CHORD | 


المطيار الأساسي (عدل من 415 > ,64 (NACA‏ ّ 


الحلقة الأمامية المنحنية 


مقطع مطيار الجناح المعدل 


e 
0.57 2 0.38 2 


(ب) الانحناء الأساسي الخارجي 


الشكل 8-9 امتدادات الحافة الأمامية لتقاطعات الجناح الُختبرة من قبل وكالة الناساعلى 
الطائرة المعدلة يانكي ۸۸-18 غرومان/ أميريكان (أعلى) وعلى الطائرة المعدلة بيبر السهم -۴۸ 
28R‏ (أسفل) DiCarlo AIAA Paper 80-1843 and Jane’s All the World's : jn)‏ 
.(Aircraft (1987-1988)‏ 


ويبدو أن لكل تركيب موجود على الجناح مكاناً أمثل لتحقيق عدم استمرار 
امتداد الانحناء فى الحافة الأمامية للجناح )droop discontinuity(‏ وذلك لإبطاء 
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الدخول فى الانهيار وتحسين معالجته وإصلاحه. وكان الانحناء المتصل للحافة 
الأمامية للجناح في طائرة يانكي حالة تسبب الدخول السهل للانهيار المسطح»› 
بالوقت الذي لم نشاهد مثل هذه الحالة سابقا. 

من ناحية أخرى يوفر تعديل أنحناء الحافة الآمامية للجناح إلى الخارج 
dr00p(‏ utboardه)‏ مقاومة جيدة للانهيار» وخواص معالجة وإصلاح في عدد من 
الطائرات مثل اليانكى المعدلة ۸۸-18 والبايبر انئnمعدÙذة «(Piper T-Tail Arrow)‏ 
وطائرة تدريب ا الطیران ديفgر «(Devore Aviation Corporation Trainer)‏ 
وهي طائرة فة دا مزودة برفاس دافع (e۲طusم)‏ ولیس ناحا (الشكل 9-9). 


الأيعاد اگمرجعية 
S = 8.202‏ 


b = 8.00 ft 
C= 12.30 in. 


المساقط الثلاثة للتموذج. الأيعاد بالقدم 


NACA 641-212 Mod B‏ مقطع الجتاح الرقيسي 


الئحاقة الأمامهية 
المعدئة 


الشكل 9-9 اختبار الحافة الأمامية المتدلية للجناح في وكالة الناسا على نموذج بمقياس 1/ 4 
لمؤسسة الطيران دي فور. مبحذف التعديل بصورة مفاجئة › انطلاق الدحرجة غير المتحكم به عند 
الانيار )من : 1992 .(Yip, Ross, and Robelen, Journal of Aircraft,‏ 
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Drop and Radio-Controlled gيدارلlب الهبطة فى النماذج المسيّرة‎ 13 -9 
Model Testing 


من العيوب الواضحة في اختبارات نماذج الأآنهيار الحر في الأنفاق الهوائية أن 
الواقع الحقيقي لإدخالات الانهواء والانهيار الحلزوني ودراستهما. أيضاًء فإن كلا 
من حجم النموذج وعدد رینولدز یکون محدداً بحجم فضاء النفق› وقد وجد حل 
جزئي لمشاكل الأنفاق الهوائية الخاصة بنماذج الانهيار الحر باستخدام نماذج 
إسقاط (ءاءلۈەص pەrل)‏ أو النماذج المسيّرة بالراديg (radio controlled models)‏ . 
ولآسباب بحثية جربت N4584‏ إسقاط نماذج من طائرات هليكوبتر وطائرات 
أخرى» واعتمدت نماذج مصغرة بنسب معينة » ولكنها شبيهة إيروديناميكياً بالطائرة 
الحقيقية (ئاءله" مادءء) (هى شبيهة بتلك التى يطيّرها الهواة). ومن هذه النماذج 
المسيّرة نموذج مصغر بنسبة 1:12 من طائرة مقاتلة» يزن حوالى 300 باوند» 
ونموذج إسقاط حر من هليكوبتر اختبرهما في مختبر لانغخلي جارلس ليبي 
E. Libbey)‏ esاChar)‏ . وقد استمرت N۸854‏ باختبار هذین النوعین من النماذج 
في موقع اختبار تلم تري (1۲۴ 11۳). القریب من بوکوسون» فیرجینیا. 


Remotely Piloted gيدارلاب اختبار الانميار الحلزوق بالنموذج المسیّر‎ 14 -9 
Spin Model Testing 


ولعل أقرب ما يمكن للمرء أن يحصل عليه في اختبار حالتي الانهواء 
وار ا واف ات اله ر عة ع اطا 
الحقيقية ا هي تقنية إسقاط النماذج المسيّرة بالراديg (remotely piloted‏ 
drop mode technique)‏ التی أوجدها هولمان em¬2”(‏ !11اه .€ idاEuc)‏ واخرون 
من تقنيي N۸484‏ في مر کز دريدن لأبحاث þJlطيرùl (Dryden Flight Research‏ 
enter)‏ . في هذه التقنية› يتحكم طيار الاختبار بنموذج السقوط من محاکي 
القاعدة الأرضية الذي يشبه مقصورة طيار معزولة ومزودة بأجهزة كمبيوتر تعرض 
البيانات عن بعد (4ا4ل لءإءامصءاع)). ويتم محاكاة نظام التحكم بالطيران 
بوساطة كمبيوتر أرضي يرسل الأوامر اللاسلكية إلى النموذج ويتلقى منه أيضا. 

وعليه اذا اعتبرنا أن هذه المنظومة تشابه مركز تحكم أرضي لمركبة 
فضائية» فلا بد أن تكون كلفة التصميم والتشغيل عالية مقارنة بالطرق البديلة 
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لاختبار الانهيار. إلا أنه وبصورة عامةء توفر هذه الطريقةء وبكفاءة عاليةء 
بيانات اختبار طيران بوقت قصير نسبياًء بالإضافة إلى توفير فقد الطائرة الحقيقة 
ومن فيها. فإن زوايا الهجوم والانزلاق الجانبي غير المحتسب لها التي درست 
في اختبارت نموذج مسيّر بالراديو ومصغر (نسبة 3:8) لطائرة ماغدونال دوغلاس 
۴5 المقاتلة ربما أدت إلى فقد السيطرة وتحطم الطائرة الحقيقية. 

على الجانب السلبي» يذكر الطيارون أن غياب نماذج تسلسل الحركات 
(uesء‏ i0ادص)‏ هو عائق جدي في اختبارات الآنهيار» وقد يؤدي إلى نتائج 
تراكمية. ويوصي هولمان أن على الطيارين قبل اختبارات الهبطة الفعلية صهإل) 
(sاءه)‏ تطبيق خطة الطيران في محاكيات أرضية ثابتة» وأن تسريع وتيرة الحلقات 
التدريبية في المدربات الأرضية بمعامل 1.4 تهيئ الطيار للطيران الفعلي. 


Criteria for Departure Resistance معيار مقاومة المغادرة‎ 15 - 9 


ا كلمة «مغادرة» (١إu٤إدمءل)‏ للتعبير عن الطيران غير المتحكم به 
الذي يلى الانهواء» وهى المراحل الأولى لدخول الانهيار. 

وتظهر «المغادرات» العنيفة عادة فى حالات الأجنحة المتراجعة أمeسء)‏ 
(وعمس والهياكل الطويلة وثقيلة التحميل» وهى الميزات نفسها التى تؤدي إلى 
الترابط العطالي (ع«نامسهء اهنإهاه) . وقد أبلغ الطيارون عن ظواهر حركية 
مرافقة منها زیخ نف الطائرة (كءء زاء مsمم)»‏ وتدویم زوبعJ «(whirling motion)‏ 
وتأرجح الجناح (0Cا »)win8‏ ودحرجة انعکاسية )]٥11 ۲٥۷ ٥۲۹21(‏ وحیود 
.)divergences(‏ وهنالك اهتمام آنی فى العثور على الموسطات الإيروديناميكية 
المرتبطة بهذه المفارقات. 

لقد أعادت الأبحاث القديمة» الأآيام الأولى للاستقرارية والتحكم» وزمن 
الاهتمام بمعايير روث (14إءااإه طااR)‏ وحدود الاستقرارية.تتشكل حدود 
الاستقرارية الجانبية (رانازاهاء اهإء†ه1) فى المعادلة التالية : 

۸*^ + BA? + C1? + DA + EA =0 

إن الشرط الضروري للاستقرار هو أن تكون الثوابت ٥, ٤,8,‏ ,ٍ۴ جميعها 
موجبة فى الإشارة. وأن يكون الثابتان الأّخیران 2 ,8 مرتبطين بالجذور 
الحقيقية للمعادلةء أو التقاربات (eء«معإم‏ ۷٠ء(‏ والتباعدات »)divergence)‏ بدلا 
من الاهتزازات (۸٥1اھ!ا]iءیه)‏ . 
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في حدود الاستقرارية الجانبية التي طورها براینت W. Bry41)(‏ .1) عام 
2 وجارلس زيمرمان في عام 1937 توضح أن تغيرات في إشارة 2 أو ٤‏ 
المرسومة كدالة أو دوال للاستقرار السكوني الجانبي يعرف الحدود. وقد ربط 
زيمرمان بين الثابت ( والتابعد الاتجاهھى (nceءdiverge‏ io”a1اdiree)‏ بشکل 
خاص. 1 

ثم اتبع باحثان آخران هما مارتین مول (اسM0‏ .۲ )۲٤1«‏ وجون بولسون 
(صPauls0 W.‏ hnهJ)».‏ خطى براينت وزيمرمان» لكنهما ربطا بين التباعد 
الاتجاهي والثابت ١‏ بدلاً من الثابت 0. وكذلك ارتبط اسم روبرت وايزمان 
)R bert Weisman)‏ بهذه التطويرات (الشكل 10-9). وقد أطلق مول وبولسون 
عبارة جديدة هي الاستقرارية الديناميكية الأiتجlاهية (dynamic directional‏ 
(«افلنطهاء أو مهوم لتقريب قيمة .٥‏ وهذا التقريب هو 


Cafdyn = Cng€0S@ — E sina 


ومع عامل آخر يدعى «موسط المغادرة للتحكم الجانبي» (pateral control‏ 
»LP وÎ departure parameter)‏ وتدویم الانحراف أو المغادرة الذي يعقب 


الانهواءء بالإإضافة ا انعکاس الدحرجة»› والميل للانهیار جميعها مترارطة 
مشافابت الاستقرار. 


إن ۳2۶[. بشكل خاص الذي طور من قبل بنسکر (۲ء)ءمذ۴) يخمن زاوية 
الهجوم العالية» وزيغ نف الطائرة أثناء محاولة الطيار إبقاء الأجنحة مستوية. 

لقد اتبعت اعمال مول (1اM0)»‏ وبولسون («0ءاسه۴)» وبنسکر (e۲‌kیم۴)»‏ 
ووايزمان («۳2٠ءء۷1)‏ الرائدة في إعادة النظر بمفهوم حدود الاستقرار (لبراينت 
وزيمرمان) لاأنحرافات وتدويمات ما بعد الاأنهواء» عددا اخر من الباحثين 
المرفر ي الى را ماب اة لهاو الاتر اف والمتادرة. وير 
الشكل 11-9 مجموعة أخرى من حدود الانحراف وانعكاس التدحرج المرتبطة 
تماما بالمشتقات الإيروديناميكية الwدږوiية (static aerodynamic derivativeS)‏ 
and Barnhart, 1978)‏ eاBihr)‏ . إن ميزة استخدام المشتقات السكونية في تثبيت 
الحدود هى إمكانية تطبيقها فوراً (ا0ص٠1) )٠١‏ أثناء الاختبارت التقليدية على 
E E‏ 
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المنطقة ۸ء : لا مغادرات انهیار صلب 
المنطفَة 8: : دوران مغادرات متوسط لانهيار 
مقبول مع قابلية لحركة حلزونية 


المنطفة € دوران مغادرات معتدل 
المنطقة [: ا 


005 -004 -003 “002 
n8 dyn 


الشكل 109 قابلية الحركة الحلزونية لفيسمان عام 2 وحدود المغادرة. خطوط المنحنيات 
هي قيم الوط للطائرة ماك دونیل دوغلاس F-4J‏ والخيارين (2 و٣)‏ مع تحسين مقاومة 
مغادرة. )من : 1980 (Mitchell and Johnson, AFWAL-TR-80-3141,‏ . 


لقد أسست حدود بيهرل على المحاكاة الرقمية للتحكم بمغادرة 
انعكاس كاملة فآ bıznط‏ مص (canned full control deflection maneuver)‏ 
تتضمن دوراناً مبدئاً (intial steep turn) ًÎl>‏ متبوعاً برفع أنف الطائرة إلى 
الآأعلى «(nose-up pitch)‏ ثم تطبیق التحكم بدحرجة nعaكwgة (full opposite‏ 


. role control) 
في مقالتين منشورتين عام 1978» وفي عام ۰1989 افترض کل من جوري‎ 
ترابط موسطات الاستقرار‎ )8٥ ۴ا11٥۲( وبوب إلیر‎ )[ uri Kalviste( کالفستي‎ 
: السكونى والديناميكى المعتمدة على فصل معادلات حركة الطائرة إلى مجموعتين‎ 
وتصل هذه الموسطات إلى تعميمات‎ . ))اهرsاt0إ¥(‎ N OB 

مول - بولسون هم٥‏ وإلی مُوسطات 15۴ . 
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ولقد ارتقى مستوى تعقيد هذا العمل باستخدام «معالجات الطيار أثناء مناورة 
الّنشو طة« in the-loop considerations)‏ otاpi)‏ التى سیتم تناولها تفصيل فى الفصل 
الحادي والعشرين» الموسوم «بحوث جودة الطيران تتواكب مع الزمن». 


.OOI 0 elel -O02 -003 -004 
“f 
Cp 8 (deg ) 


الشكل 9- 11 حدود بيهرل المبسطة عام 8 للدوران المعكوس والمغادرة من أجل حالة عزم 
الاتجاه المضاد العائد إلى انحراف دفة الدحرجة. تتضمن هذه الحدود المبسطة الموسطات السكونية 
فقط» ويمكن تطبيقها خلال الاختبار الروتيني في النفق الهوائي. في التكوين ^ الدوائر ا مطبقة 
على الطائرة ماك دونيل دوغلاس غير المعدلة [۴-4۹ ورموز أآخری لبدائل [۴-4۹. (من : 
„(Mitchell and Johnson, AFWAL-TR-80-3141, 190‏ 
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ربط کل من دیفید میتشل (1ءطەانM‏ .6 54۷14). ودونالد جونستون 
»)onad E. Johnston)‏ في الفترة من 1976 و1980 بين بعض خواص 
المغادرة مع موسطات استجابة تردد الطائرة (airplane frequency-response)‏ liiÎء‏ 
إغلاق مناورة الأنشوطة» حيث تسبب القيمة السالبة للحد مو من بسط دالة 
الانتقال الجانبي» درج المغاذرة ا عند غلىق مغادرة الا تشرط لكل من فة ا تجاه 
(01للا) ودفة الدحرجة (”٠ءانه)»‏ التي تترابط مع مغادرة زيغ نف الطائرة 


. (nose - slice) 


إن السؤال المنكد: إلى أي مدى يمكن للمرء أن يذهب باستخدام معايير 
المغادرة المستندة إلى الديناميك الهوائي الخطي «(linearized aerodynamics)‏ Îو‏ 
إلى اشتقاقات الاستقرارية» قد أجيب عنه فى بحث ألقاه دونالد جونستون 


ple (Donald Johnston)‏ 8 فى ندوة ۸6۸8(2 حول موسطات الاستقرارية 
الديناميكية. وعلى الرغم من أن الموسطات الخطية لها قيمة تخمينية» إلا أن 
جونسون استنتج ما يلي : 
إن تقنيات التحليل الخطي لمجال التردد الأكثر شيوعاً المطبقة على نمافذج 

هیاکل الطائرات المتناظرة بنقاط جامدة (frozen point airframe models)‏ قد 

تنتج أجوبة خاطئة تماماً إذا تعرضت الطائرة لترابط مؤثر عائد إلى زواية 

الانزلاق. توفر هذه التقنيات التحليلية تخمينات صحيحة فى الحالات 

حیث Co, Cı, CO‏ ھی تابعة لدالة «f(a, B)‏ وتقدم نموذج النقاط الحامدة 

التي تمثل شروط الموازن غير المتناظرة ونتائج التحليل التي لا تكون 

مطبقة على انحرافات 8 من خلال الصفر. 

وفرت الحسابات التى أجريت على الطائرة فوت 4-7» (۸-7 اطعuه۷)‏ أدلة 
إضافية حول أهمية ترابط زوايا الانزلاق بالمغادرة )1976 (Johnston and Hogger‏ 
فا وا ا لق الى اور 15 رة ات معدلا على اقرا اناا 
حركة الدحرجة الهولندية (11اها 61ا« والحركة الطولية قصيرة الأمد. 

وعلى آي حال» تندمج أنماط الحركة الحلزونية والدحرجة لتشكل 


حركة ترددية منخفضة جديدة» أو نوعاً من نمط الحركة الجانبية البطيئة 


(#) الدحرجة الهولندية )Duteh ro1‏ هي حركة جامعة بين ترددات الدحرجة والانعراج تحصل عادة 
عندما يكون للزاوية المزدوجة (ءاءء؟؟ه 1١إل٥طل)‏ للطائرة أكثر انرا من الاستقرارية الاتجاهية 21 0ناءهءف) 
stability)‏ . 
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فيغوئيد (ل1هعرطم)”* التي لا تكون مستقرة في زوايا الانزلاق الجانبي المرتفعة. 


إن وجود قيمة موجبة لعامل بسط وضع التسلق/الارتغاع (pitch attitude‏ 
gyÎ numerator factor)‏ صفراًء تجعله يتحرك إلى النصف الآيمن من المستوي - 
S (S-plane)‏ مع انزلاق جانبي» ومحدثاً لا استقراراً كمونياً عند إغلاق مناورة 
الأنشوطة (0sureاe‏ 0pه1)‏ من قبل الطیار. 


هذاء وإن الاستقرار المتزايد» کما فی حالة التغذية الخلفية لدفة الدحرجة 
«المقام» في معادلات الحركة ليتضمن تغذيات خلفية متزايدة» معايير مغادرة 
محورة )1996 (Lutz, Durham, and Mason,‏ . 


راجع بيتر مانغولد (01dع«ةN‏ إءاء۴) فى شركة دورنية (ie۲«ا0)‏ حول 


موضوع (المغادرة» مرة أخرى» لتفسير الميل باتجاه زوايا هجوم أكثر 
استخداماًء حيث إن الدوامات فى مقدمة الطائرة ابتداء من أنفها إلى الحواف 


(s#kهءاء)‏ أو الكنار تسيطر على الاستقرار الاتجاهى - الجانبى. وقد اجتزئ هذا 
المقطع من ورقة مانغولد عام 1991 للدلالة : 
كانت البيانات الديناميكية (الدوارة) في الطائرات الأقدم ذات تأثير صغير» 

وإن خواص المغادرة في ارتباط وايزمان مسيطر عليها من قبل المشتقات 

السكونية» وإن خواص زاوية الهجوم العالية في الطائرات الحديثة هي أكثر اعتماداً 

على المشتقات الديناميكية» التى تتأثر بشدة بهندسة مقدمة هيكل الطائرة. 

استمر مانغولد فى تأكيده صلاحية مقاربة مميزات معادلة بريانت - زيمرمان 
بسياق حديث. فقدم أربع قواعد يتطلب اتباعها لتجنب المغادرة» وكما يلي : 

1. تجنب الدوران الذاتى (١٥1اه٤هإهاسه)‏ (0> م٤)‏ وحافظ على تخميد 
٤‏ لمول) في معادلة الخواص أكبر من الصفر. 


2. يتوجب إبقاء «روم»٥‏ أكبر من الصفر حيث إن هذا الموسط هو العامل 
المحدد لعJal (C-coefficient) C‏ . 


(#) حركة فيغوئيد (oi4عphu)‏ هي حركة ترددية تتسلق ہا الطائرة (مں-طء)ام) فتقل سرعتها لتعاود 
الانحدار («سهل-طءاام) فتزداد سرعتها.. هكذا. وهذه الحركة هى طور أساسى من أطوار ديناميك الطيران. 
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3. البقاء قرب الحد الأعلى للرفع حيث ٥٠‏ أكبر من الواحد بكثير» ومن 
الضروري الحفاظ على 0 > Cnp gy #8 Cıg y Capdyn‏ موجباً قلیلا. 


4. تجنب تأثير التباطؤ واللاخطية مقابل الانزلاق الجانبي. 


إن السبب الهام لهذه القواعد الأربعة هو عدم دقة مستشعرات (کاهیهمء) 
الانزلاق عند زوايا الهجوم العالية» التي تجعل من الصعب جدولة قوانين 
التحكم للتغخلب على مشاكل اللاخطية» وعناصر التباطؤ. هذه الموسطات»› 
واعترافاً بإبداع ومهارة مطوّري مُوسطات المغادرة» لا تزال تحتل موقعاً في 
التصميم الفعلي الحديث. وستبقى موسطات المغادرة مثل مم١‏ و105۴ ذات 
أهمية في التصاميم الأولية للطائرة» على الرغم من أن الأبحاث في هذه 
الموسطات تعمل فيما وراء تطور منحني الكمبيوتر الحديث. وسيدرك مصممو 
الاستقرار والتحكم للطائرات الحديثة باهظة السعر باللاخطية الأساسية ل 
«المغادرة» ومشاكل الانهيار» وسيخططون لبناء محاكيات رقمية مكلفة للكشف 
عن الإبهام الذي يعتري ظروف الطيران وشروط التحميل ودخل التحكم. 


إن التحليل الآلى الذاتي (كوراه«ه 4d٣هاuه)‏ يراكم الحالات فوق بعضها 
البعض» ثم يغربل غير المهم منها بواسطة الخوارزميات التي تمسح (۸١ه٠ء)‏ النتائج. 

ويبقى هنالك مزيد من جهد متطلب لبناء قواعد بيانات إيروديناميكية لمثل 
هذه المشاريع. فضلا عن ذلك يفترضص أن لهذه الجهود دورا في تقيیم وترشیح 
مخططات الاستقرار والتحكم اiلnتjزlيدة (augmentation schemes)‏ . 

إن بإمكان المخططات المتزايدة لأنظمة الطيران من خلال السلك -رط-را) 
(sصعاءرء wie‏ كتلك الموجودة فى طائرة التورنادو Tornado‏ إنتاج طائرات 
تعالج الانهيار ذاتياً (۵ءإ؟-eإaء)‏ التى لا يمكن إجبارها على (المغادرة» مهما 
حاول الطيار. وبذلك ستبقی موسطات المغادرة مهمة في المساعكدة على فهم 
التتاتج :وكدليل عمل للمستقبل: 


9 - 16 تأثيرات الدوامة وتأر جح الحناح بتحفیز ذاتي Vortex Effect and‏ 
Self-Induced Wing Rock‏ 

لوحظ تأرجح جناح ذاتي التحفيز لأول مرة في أجنحة الدلتا النحيلة» في 
مركز لانغلي للأبحاث التابع ل N45۸4‏ في أواخر الأربعينيات» وفي النفق 
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الهوائي للطيران الحر. ظهر تأرجح الجناح كدورة دحرجة ترددية محددة» أو 
غير مخمدة في زاوية هجوم هي دون زوايا الانهواء. ونحن نعلم الآن أن تأرجح 
الجناح مرتہط توا بالانسيابات المنفصلة (sسه!ا؟‏ لمtهإهمهء)»‏ وبالتأثيرات 
المتعلقة بالزمن. 

ولتصاعد الاهتمام في طائرات النقل فوق الصوتية والمركبات الفضائية في 
رحلة العودة والدخول فى الغلاف الجوي» فقد استمرت نشاطات البحوث على 
تأرجح الجناح دلتا في کل من الولايات المتحدة والمملكة المتحدة (1988 ,ئومR)‏ . 

ولقد لفت الانتباه لاحقاً إلى الطائرات المقاتلة حيث كان يعتقد بأن تأرجح 
الجناح دلتا يشارك في فقد التحكم بالطائرة عند المناورات بزوايا هجوم عالية. 
لذا كانت محاولات تخفيف تأرجح الجناح دلتا من خلال زيادة الاستقرار عملية 


ناجحة» كما هو الحال فى طائرة البحوث غرومان 29۸-×» (1996 ,arkeاC)‏ . 


نجاحاً قليلاً بسبب آليات الانسياب المعقدة» ففي الطائرة التجريبية 29۸-× 
حددت الآلية المسببة للتأرجح في الجناح دلتا لتكون حصيلة تفاعل الدوامات 
المتكونة في صدر الطائرة مع العناصر البنيوية الأخرى للطائرة» كما هو الحال 
أيضاً فى الطائرة نورثروب ۴-5 الذي كان مدفوعاً بسبب الانفصال الذي تحدثه 
الصدمة التحريضية على الجناح )shock-induced separation)‏ حیث بیّنت بعضص 
القياسات عدم تناظر في انسياب الدوامات من الحافات الأمامية للجناح» فمع 
انهيار الدوامة يتحدد مطال (علںاامصه) الحركة (1993 ,«مءی‌۴) . والدكتور 
اريكسون خبير بارز ومؤلف غزير في تأثير الانسياب المتقلب وغير المستقر في 
الاستقرار والتحكم. 

لقد تبين أن ظاهرة التحريض الذاتي لتأرجح الجناح دلتا يمكن أن تحدث 
أيضاً فى الأجنحة المستطيلة ذات نسبة الوجاهة (هناةإ ٤٠ممءه)‏ الضعيفة جداً 
بسبب انسياب الدوامات من الحواف الجانبية للأجنحة. وهذا هام» لكنه 
أكاديمي حيث إن الأجنحة المستطيلة ذات نسبة الوجاهة التي تقل عن 0-5 لم 
تعتمد مطلقاً في الطائرات الحالية والصورايخ. أما ما هو بالتأكيد ليس أكاديمياً 
فهو دور امتدادات الحافة الأمامية للجناح المتراجع جدÎً LEX (Leading yÎ‏ 
Edge Extensions)‏ » فى معارضة تأرجح الجناح وغيره من الحركات غير 
المرغوب فیها. تم ابتکار ×1۴ في طائرات نورثروب ۲۴-17 و؟-۴ لزيادة الرفع 
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الأعظمي وتخفيض الكبح أثناء الرفع العالي 0ن1 طعنط)» من خلال تفاعل 
الدوامات مع سطح الجناح الرئيسي. ولقد أصبحت امتدادات الحافة الأمامية 
للجناح (×18) شائعة الاستعمال في عدد كبير من الطائرات المقاتلة الحديثة» 
مثل ۴/۸-18» كما يلعب المدخل الجانبي لمحرك الطائرة الروسية ميغ - 25 
)M16-25(‏ كامتداد حافة أمامية» محسنا بذلك من الدوامات عند زوايا الهجوم 
العالية. 


یدرس تأرجح الجناح دلتا عادة في اختبارات النفق الهوائي» حيث يركب 
النموذج على إطار دوار» باحتكاك قليل» وله كل الحرية بالدحرجة (عدنااهء). 
ويمكن للترددات القسرية لحركة الدحرجة أن تكشف أيضاأً ميل الجناح 
للتأرجح من خلال مناطق تخميد الدحرجة السالبة «(negative roll damping(‏ 
أو الإشارات الموجبة لمشتق الدوران م٤‏ . وقد أظهرت المقارنة بين قياسات 
سعة تأرجح الجناح في نموذج ۴-18 حر الدحرجة في النفق الهوائي» و۴/۸-18 
HARV‏ (وتعنی High Angle of Attach Resarch Vehicle : HARVY‏ أو طائرة 
الأبحاث ذات a‏ الهجوم العالية) أثناء الطيران» وجود ترافق جيد ١0ءاء۸)‏ 
Ae, 1992(‏ فصه. وهذا يدعم المفهوم أن شروط الانسياب خلال طيران 
الجناح المتأرجح تكون قريبة من شروط اختبار النفق الهوائي وحيد درجة 
الحرية. 

فى مناقضة للترابط المعقول بین اختبارات الطائرۃة 1۸RV‏ ۴/۸-18 بدرجة 
رة راع وا ارات الق اراي رد 418 ما تت ما فی 
طائرة التورنادو high incidence yÎ) RAE HIRM öةرئÛlطÛly (F-4 Tornado)‏ 
«(Researchy model‏ وهي أن تأرجح الجناح يحصل في ترددات قريبة من 
ترددات حركة الدحرجة الهولندية (ااها ط6ا0u).‏ وغير طبيعى وهذا أمر غير 
مألوف إذ إن حركة تأرجح الجناح هي دورة محددة غير خطية (non linear i‏ 
(#اءرء فيما تكون حركة الدحرجة الهولندية متماشية مع المعادلات الخطية 
للحركة» وتحتاج إلى درجات حرية الدحرجة» والانزلاق الجانبي» والانعراج. 

بالإضافة إلى ظاهرة تأرجح الجناح» فإن للدوامة المنفجرة عند زوايا 
الهجوم العالية تأثيرات غير مرغوبة مثل الفقد في الرفع وتأثيرات الزاوية الثنائية 
السالبة. 

ويرتبط انفجار الدوامة بالحافة الأمامية للأجنحة المتراجعة بزوايا أقل من 75 
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درجة. هذا وإن تفاعلات دوامات الحافة الأمامية للجناح مع عناصر الطائرة 
الأخرى فى المقاتلات المتطورة قد نوقشت فى ورقة علمية شاملة من قبل اندرو 
سکو .)Andrew M. Skow)‏ وایر كسون )G. ۴. ries01(‏ في عام 1982 . 


وقد أجريت مراجعة حديثة لها من قبل جون لامار «(John E. Lamar)‏ 
نشرت في تقرير ©۸64۸ رقم 783. وجد لامار أن للحافة الآمامية قوة شفط 
متجانسة» كانت قد أقترحت أولاً في عام 1966 من قبل أدوارد بولهاموس 
.)Edward C. Polhamus)‏ وأن هذه القوة توفر أداة فعالة فى تقدير القوى 
والعزوم الإيروديناميكية للأجنحة المتراجعة بحدة مع انسيابات دوامية ×عاإ۷0) 
(«ها؟. ويبدو أن قوة شفط الحافة الأمامية تعيد توجيه التيار الهوائى المتصل 
ناتا وزان الدراهة غد كا الذرامة. وتم رذ جيا: تضاف عبارات الرفع 
والعزم التي تستخدم التجانس» إلى الإيروديناميك الخطي ورموز الحاسوب إلى 
شبكة الدوnlة (vortex lattice)‏ . 


Bifurcation Theory نظرية التشعَّب‎ 17 - 9 

کا و ا ا ر اة 

ويقال عن «التشعبّات) (ك«هناه»ءسا؟اط) إنها تحدث عندما تخضع الآنظمة 
الديناميكية غير الخطية لتغيرات فى السلوك النوعى (qualitative behavior)‏ . 


ففي التحليل التشعَبي» حيث نظام الحالات المستقرة» أو الحلول التي 
تكون فيها جميع المشتقات مع الزمن تساوي صفرأًء يتم حساب الاستقرار حول 
هذه الحالات المستقرة. وتكون الحالات المستقرة تابعة بشكل لزوايا سطوح 
التحكم. ويحدث التشعب عندما يتغير الاستقرار من حالة مستقرة (عأهاء رdهعاء)‏ 
معينة إلى حالة أخرى (parameter) bw gn‏ للنظام » فعلى سبيل المثال تغيرات 
زاوية سطح التحكم (الشكل 12-9). وهنالك نوع خاص من نظرية التشعَّب 
معروف بالهوبف (مه8) يمكن أن يقود إلى حركات دورية iلهذإمم)‏ 
(sص0نامص»‏ مثل حركة تأرجح الجناح. 

في عام 1982ء استخدم عدد من الباحثين بقيادة كارول وميهرا .۷ .) 
)arr01 and R. K. Mehra)‏ نظرية التشعب فى دراسة حركات الطائرة غير الخطية› 
وبضمنها حركة تأرجح الجناح دلتاء و ا الانهيار الحلزونية (Jahnke and‏ 
(1994 ,iekاا.‏ وقد وسشع غیشیتو (۲641طء‌نس .۴) في فرنسا تطبيق تأر جح 
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الجناح دلتا ليشمل التأثيرات الإيروديناميكية غير المستقرة» وأجرت أونيرا 
)0N8۸4(‏ اختبارات طيران متشابهة على الطائرة الفرنسية - الألمانية ألفاجيت 
0ء[ 2طماA)‏ لمقارنتها بنظرية التشعب. ثم درس الدكاترة بلانو (ئuا2عء”ه!۴)»‏ 
ويانكى (ءk«طه[3).‏ وكوليك (Kءiاu٣)‏ نظرية التشعَب فى الولايات المتحدة. 


الشكل 12-9 الحالات المستقرة للنظام مرسومة كدالة لانحراف دفة موازن الطائرة غرومان -۴ 
144 تومكات. المنحنيات بالخط المستمر هى لزوايا الموازن الأكبر سالبية (الحاقة الخلفية للأعلى) 
من - 7 درجة» ر و ا 0 المنحنيات المنقطة هي لزوايا 
الموازن بين - 5.4 و - 6.7 درجة وتمثل نقاط موازن معايرة (1ا) غير مستقرة وتلك التي بين 
طريقتى تشعيب مه۳ خاصة تكون ممثلة بالنقاط الصغيرة )من : Jahnke and Culick,‏ 
.(Journal FANE 1994‏ 


276 


أيضاًء تم اقتراح طرق اللاخطية التجانسية» واستجابة الدليل الخطية 
(linear indicial response)‏ لفهم الاستجابات المميزة التي تظهر عند زوايا 
الهجوم والانزلاق العالية» وفي السرعات التدرحرجية (ئلءءمء!1اه) العالية 
.(Tobak, Chapman and Schiff, 1984)‏ 


إن تحليل التشعب» بالتعاون مع محاکي الطيران («0ناھاuصاء‏ dمtەاiم)‏ قد 
تم الاعتراف به على آنه المساعد الكموني في تخطيط اختبارات الطيران 
and Patel, 2000)‏ enbergسL0w).‏ ولقد اختبرت هذه المقارنة باستخدام 
الإيروديناميك ومميزات الكتلة ل .۸.۸.۴ ونموذج بحث زاوية الهجوم في 
تحليل التشعب والمحاکاۃة فی محاکی الطیران المتطور فی .08۴R۸۸‏ أو ۸۴8 . 
وقد استنتجت التجارب ن الا تكد المميزات اللاخطية المخمَنة فى 
تخليل التتعب. لذلك» يكن استخدام هذا القحلل» لاتير الجيد في 
التخطيط للمحاكاة وفي برامج اختبار الطيران. 


Departure in Modern Fighters ةژدخۈÈ| «المغادر اٿت» فی المقاتلات‎ 18 -9 


على الرغم من بذل قصارى الجهود من المصممين لتطبيق دروس بحث 
المغادرة لمول» باولسون› بیشستکير؛ ووایزمان› وآخرون» کان لجيل الطائرات 
المقاتلة ۰۴-14 ۴-15» ۴-16 و۴-18 مشاكل فى المغادرة. وقد تلخص الموقف 
من قبل الباحثين في زاوية الهجوم العالية ومن قبل طياري الاختبار» ومن 
محاربی الناسا القدماء سيث أندرسون («0ءإل مھ .8 طا6؟) وأينار أينفولدسون 
»)8inar K. Enevoldson)‏ والمهندس الشاب في مخبر لانغلي لوات نغوين 
Nguyen)‏ .1 uatا)‏ (1983). وفیما یلی ما ذکروه بخصوص التالی من الطائرات : 


الطائرة غرومان ۴-14۸ 


يبدا منتصف التباعد الاتجاهي وانعكاس الدحرجة في زاوية هجوم مقدارها 
5 درجة. ويحصل تباعد تأرجح دلتاء وشرود الانعراج في زاوية هجوم مقدارها 
8 درجة في تشكلي الإقلاع والهبوط > ويمكن حصول سلسلة من عخرگات 
الدحرجة الخاطفة (ءااها مومء) إذا كانت الطائرة تمر بدحرجة بزاوية هجوم 
كبيرة. إن موقع الطيار يبعد 22 قدماً أمام مركز ثقل الطائرة. ونتيجة لذلك» إذا 
ما اشتد شرود الانعراج» فإن التسارعات الجانبية والطولية تكون عالية ما فيه 
الكفاية للتدخل بمقدرة الطيار على تطبيق نمط استرداد التحكم. 
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لقد وجد فريق من N۸484‏ علاجاً لمشكلة المغادرة فى الطائرة ۴-14۸» 
هو نقل التحكم بالانعراج في زوايا هجوم عالية بتوليد حالة من التفاضل بين 
انحراف الذنب الأفقى وانحراف دفة الاتجاه (إعللنء) . 

بالإأضافة إلى حركة التفاضل هذه تستخدم حركة الكنار في مقدمة الطائرة 
فى السيطرة على المغادرة فی طائرات ۴-14۸ المطورة ذات السيطرة الرقمية 


. (Chambers. 2000) 


الطائرۃة جینیرال داینامیکس ۴-16۸4 و۴-168 

تمنع المغادرة في الانعراج والدحرجة بشكل فعال تماماً بواسطة نظام 
يكشف تجاوز معدل الانعراج لزاوية العتبة» ويطبق آلياً نمط التحكم بمعالجة 
وإصلاح الاأنهيار: تطبيق دفات الدحرجة (ك«هآمانه) ودفة الأتجاه لمعاكسة 
الانعراج. 

ومع ذلك» يمكن لنظام تحديد زاوية الهجوم هذا أن يُقهر بطرق عدة» 
ما يؤدي إلى تزايد زاوية الهجوم وليس تحجيمها. 


الطائرة ماك دونیل دوغلاس ۴/۸-18۸ 


رودت هذه الطائرة بنمط استرداد ذاتي للانهيار يؤمن سيطرة تحكم كاملة 
بمجرد التحسس بحصول مغادرة انعراج» ويمكن أن بُقهر هذا النظام إذا 
دخلت الطائرة في طور انهيار يكون فيه معدل الانعراج صغير نسبياً. وعلى 
الرغم من عدم معاناتها مشكلة مغادرة إلا أن للطائرة ۴/۸-18۸ نمط انهيار 
غريبا تسقط فيه كسقوط ورقة الشجر»ء وينطوي هذا النمط من الانهيار على 
زاوية انزلاق كبيرة» وزاوية دحرجة عالية مع اهتزازات أثناء التسلق» وتكون 
الاستجابة لإصلاح زاوية الرفع (¥eeoverا )pitch‏ بطيئة. هذا وتفعّل «مغادرة» 
الانعراج )yaw departure)‏ من خلال تطبیق تحکمات مساعدة للانهیار في زوايا 
الهجوم المتوسط. وأرقام ماخ تحت صوتية عالية (high subsonic Mach‏ 
numbers)‏ (الشکل 9 - 13). 
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الشكل 13-9 مغادرة الانعراج على الحدود الصوتية التي تم الحصول عليها مع الطائرة ماك 
دونیل دوغلاس ۴/۸-18۸ باستخدام التحكمات ما قبل الحركة الحلزونية » أو دفات دحرجة 
ودفة اتجاه مضادة› مع الدحرجة بزاوية هجوم وسطية )من : Anderson, Enevoldson, and‏ 
.(Nguyen, AGARD CP-347, 1983‏ 
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الطائرۃ بوینغ ۴/۸-18€/۴ 


أضيف إلى هذه الطائرة نمط تحسس وإصلاح ذاتي جديد لمعالجة الانهيار 
مقارنةً بنماذج الطائرة ۴/4۸-18 القديمة. وما زالت خاصية «سقوط ورقة الشجر» 
التي تحصل في ۴/۸-18۸/٥‏ موجودة في نماذج الهيكل العاري للطائرة. مع 
ذلك» فإن تغذية خلفية ؛ تعمل على حذف نمط «سقوط ورقة الشجر» ۲ءا1ء١۳)‏ 
[et al.], 2001)‏ . 


الطائرة غرومان ٤۸-68‏ 


لم تكن ورقة دراسة ۸64۸2 المسحية لاندرسون» وانفولدسون» وانغوين 
تشمل هذه الطائرة» وعلى آي حال فإن حركة زيغ أنف الطائرة #عiا-موهه)‏ 
(۷01هطءط المرافقة للانهواء قد درّنت فى ورقة بحث ۸144۸ فى الصفحات 87 _ 
1 من قبل فرانك جوردون (David E. ùنlھ e «(Frank L. Jorda)‏ 
«Hahne)‏ وویلیام جlتg (William Gato)‏ . 


عندما اقتربت من حافة الانهواء انزلقت الطائرة 4-68 أولاً بحركة دحرجة 
متبوعة بحركة زيغ أنف الطائرة. وقد نسب العديد من حوادث ۸-68 التي 
كانت في الخدمة إلى «المغادرة» مما دى إلى وضع برنامج بحث في ۸48۸4 
لمعالجة هذا الموضرع (2000 ,sإhambe€)‏ حيث زودت الطائرة ببعضص 
التعديلات (ذنب علوي عمودي» حافة أماية منحنية للجناح . . . الخ) التي توفر 
تقليصا فى مناورة المغادرة.» ولكن القيود المفروضة على الموازنة منعت تطبيق 
هذه التعديلات على الطائرة. 


الطائرة ماك دونیل دوغلاس ۴-15۴ 


هذه الطائرة غير مضمنة أيضاً فى ۸64۸2 المسحى» وقد وصفت 
خواص (مغادرتها» فی سیتز »)81٤Z(‏ وا (Nelson)‏ « ا (Carpenter)‏ 
9ا ف یدیل قران الک معدل رع انراج ای ترد کل 12 
دو کي ا ی ای و ا 
E URE E N SN OEE RR‏ 
الجناح الأيسر محملاً وبزاوية هجوم E‏ درجة تصبح الدحرجة إلى 
اليمين سريعة ويصعب إيقافها أو مقاومتها. 
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الطائرة روك ويل / MBB X-31‏ 

تم تصحيح «المغادرات» فى طائرة الأبحاث الكنار المقاتلة هذه فى زوايا 
هجوم مقدارها 60 درجة من خلال السطح الآيروديناميكي المركب على أنف 
(Chambers, 2000) lla‏ . 

النتيجة التي يمكن استخلاصها من هذه الدراسة المسحية هي أن 
«المغادرات» تبقی تحصل حتی في الطائرات المقاتلة الحديثة. وعلی مصممي 


الا اف ار ی عل ف اليا رامات اي عا فا كو ود 
«المغادرة)» والتحكم بھا» والاهتمام بابسط النماذج التحذيرية وطرائق المعالجة 


والإصلاح» وكذلك على أنظمة الطيار الحيوية بما يسمح له العمل بمواجهة 
أقوى التسارعات. 
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مناوراتية الطائرة التكتيكية 


Tactical Airplane Maneuverability 


للطائرات التكتيكية (tactical airplane)‏ عموماً مشاکل استقرار وتحكم خاصة 
o a E SUES EES E‏ 
دفة الدحرجة (١٥ءءانه)»‏ والتسلق الحاد (مصuااuم‏ مإعهطء). والدورانات السريعة 
والمفاجئة تشكل جميعها مشاكل خاصة. وبعض الأآمثلة الأكثر وخصوصية مثل 
مستوى سرعة الدحرجة (ع«نااهع) المطلوبة» والتحكم الجهيد في تخالة النتر 
(ups-ااuمp)»‏ بالاإأضافة إلى سوء تنسيق مداخل الدورانات (8عentri (turn‏ . 
وأخيرأًء التحكم بالطيران في زوايا هجوم ما بعد الانهواء (11ه٤ء‏ ل«0رهط)» وهو 
حقل جديد من المناورات التي يتوجب على الطائرات التكتيكية القيام بها. 


How Fast Should تتد>رج$؟‎ ùÎ بأية سرعة على الطائرات المقاتلة‎ 1-0 
Fighter Airplanes Roll? 


لقد أصبحت قدرة الطائرة المقاتلة على الدحرجة (ع«نااهء) السؤال الحاسم 
أثناء الأيام الأولى للحرب العالمية الثانية» وقد حملت معظم مقاتلات الحلفاء 
حينذاك الات تصوير توجه كالبندقية (n۴۲4هء‏ «سع) خلال المعارك. وهذا النوع 
من آلات التصوير هو في الحقيقة كاميرا سينمائية موجهة باتجاه فوهات 
رشاشات الطائرة المقاتلة الثابتة» يبدأ التصوير بمجرد ضغط زناد المدافع 
الرشاشة في الطائرة» ويستمر عملها طالما بقي الأصبع على الزناد. وتصوّر هذه 
الكاميرات الإصابات أو (الآخطاء في إيقاع الإصابة) في طائرات العدو أو 
صواریخه. وقد تلخت الكاميرات المحمولة على الطائرة «Curtiss P-40‏ 
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والطائرة North American P-51و «North American P-40s‏ لحظات شیقة فی 
معارك المطاردة الجوية (كاطعا؟عهل) واستخدمت في تقارير وآراء وحسابات 
الطيارين والخبراء حول الخسائر التي ميت بها طائرات الحلفاء أثناء المعارك 


بسب انخفاض المعدلات النسبية لزوايا الدحرجة في طائراتهم التكتيكية. 

وكانت بعض طائرات المحور» وخصوصاً الطائرة اليابانية ميتسوبيشي زيرو 
)Mitsubsishi Zer)‏ تستطيع أن تطبق مناورة دحرجة خاطفة باتجاه واحدلتعاود 
الدحرجة الخاطفة بالاتجاه الآخر. وقد كان الأفق أو الخيوم في خلفية الأفلام المصورة 
يُظهران كيف كانت طائرات الحلفاء وهى تنفذ مناورة خادعة (۷6۲ 14061 ٤١1ة؟)‏ بسرعة 
a A AE SNS SL NERE E O‏ 
ا و 

ومن الواضح أن مناورة الدحرجة بالسرعة العالية تكون ضرورية أثناء القتال 
الجوي (dogfigh†)‏ لکي للا تفقد فرصة إطلاق النار عند موضع متابعة ملائم. 
وفى النهاية المنخفضة لمدى سرعة الطائرة كان معيار /N4٥04‏ جيلروث /طم 
7 2۷ء دليلاً معقولاً» على الرغم من أن مستويات أعلى (تصل إلى 0.10) 
كان بالإمكان تحقيقها. ويمكن الحصول على مستويات أعلى للمعيار ٥/2۷‏ مع 
استخدام دفات دحرجة أكبر» غير آنه في بداية أيام الحرب العالمية الثانية حيث 
كانت القيادات في الطائرة غير مجهزة بأنظمة هيدروليك» وكان وتر الجناح 
عريضاء ودفات الدحرجة ذات قطر متوسط الحجم» وهذا يعني قوی عصا 
قيادة* كبيرة» وتقييد سرعات الدحرجة في السرعات الجوية العالية. 

وبعبارة أخرى يمكن أن تصمم الطائرة لأداء دورانات دحرجة سريعة. أمّا في 
السرعات المنخفضة» ولتقل دون 200 عقدة (sاهد))»‏ أو فى السرعات الجوية 
العاليةء ولكن ليس فى الحالتين معاً. ولعل الطائرة ۴-40 ءون كانت فى ذلك مثالية 
ما و ا دم یا ی و و 0 E‏ 
جوية مساوية ل 270 ميلا فى الساعةء وو غ ا 65 
دال 400 ا ا ر مو کی الل 10 وخ 
الر ج أضا سب قر عا العا لئے کان یرید و رها غل 30 اوزة: 


ونتيجة لذلك بدأ برنامج بحثي مكثف على جهتي الأطلسي حول تقييد مناورة 


)#( قوی عصا قیادة (0‰5؟ )ناء 1اده) : هي مجموع العزوم المؤثرة على ثبات وسهولة تحريك عصا 
القيادة. 
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الطائرة التكتيكية بسبب قوى عصا القيادة التى تزيد عند المناورات السريعة. ويبدو 
أن البريطانيين كانوا على حافة کار م الخصوص حين جاءوا بمخططين 
ومصممين مهمّين لتخفيض قوى عصا القيادة» فطوروا الموازن النابضي (spring‏ 
(طه† الذي استخدم بعدئلٍ في طائرة هو کر تمبست (51٥م‏ إ۲ ke‏ سه ۳)» وکذلك 
حافة سطح التحكم المشطوفة (4ce؟۴ contro su‏ edge-edاbeve)‏ . وهناك سرد 
تأريخي لهذه الابتكارات معطى في الفصل الخامس الموسوم (إدارة قوى التحكم). 


۲آ 
اا 5 7 
إ 1 2 . 


320 300 
1 غة الجوية اكظاهرية وروا ميل يائساعة 


الشكل 1-10 الحصول على سرعات الدحرجة مع قوة عصا 50 باونداً لعدد من طائرات الحرب 
العالمية الثانية المقاتلة› والجميع عند ارتفاع 10,000 قدم. تم تصنيف هذه البيانات بشکل کبیر 
خلال الحرب (من 1947 ,868 .(Toll, NACA Rep.‏ 
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كذلك» عملت دفات الدحرجة ذات الحافات المائلة أو المشطوفة فى 
الطائرة ۴-51 48و" بشكل جيد جدأ. وغالباً ما ضوعفت سرعة الدحرجة 
المتاحة بعد هذا التأريخ باستخدام هذه الوسائل المبتكرة. 


جاء حل القدرة الهيدروليكية بعدئذ فی تخفیف قوی عصا القيادة ئ 
الطائرات المقاتلة فى نهاية الحرب العالمية الثانية» حيث عززت دفات دحرجة 
lلطlئرة .l Lockheed P-38J Lightning‏ 


ومع شيوع استخدام التحكم بالقدرة الهيدروليكية في بداية الخمسينات» تم 
التغلب على محدوديات قوى عصا القيادة فى تنفيذ معدلات دحرجة سريعة. أما 
الخو العة دت اتا مع نفام اليتروت وا ادات اة 
الجناح» وصلابته الالتوائية (sوعم؟ناء‏ اa«ەنوإهt‏ ع«iس)»‏ بالإضافة إلى ظاهرة 
التزانط العطالى ققد قشت فى القصل: القامن. وقد عكست نسخة المراضفات 
gO Oa SOE NEE E a‏ 
وا ل 0 در فی اا اد ا 
SEE ADEN EES DE E‏ 
الممدةة هر ايم ار الجن #56 عدي الاي تالح ال 
التاسع عشر والموسوم «الطائرة الئnرiة« (The Elastic Airplane)‏ . 


0 2 المقاتلات المسلحة بصوار yخ‏ جg‏ — جg Air-to-Air Missile-Armed‏ 
Fighters‏ 
لا بد من ثمن يدفع لتحقيق أداء دحرجة متطرف فيما يتعلق بمتطلبات نظام 
الهيدروليك من حيث الحجم ومعدل انسياب المائع الهيدروليكي ووزنه 
بالإإضافة إلى متانة هيكله وصلابته. وقد سبب هذا مفارقة جديدة فى حينها إذ 
كانت سرعة الدحرجة العالية في الطائرة ۴-4۵ وهي تقاتل الطائرة etê‏ اسلوب 
الرشاش مقابل الرشاش مهمة في حسم المعركة. 
ولكن» ماذا بشأن المقاتلات التي لا تشتبك في قتال جوي قريب» وتكتفي 
بإطلاق صواريخ جو - جو مدمرة عن بعد؟ إن هذه الصواريخ (ومثالها 
Sidewinder Sparrow I‏ التي دخلت الخدمة عام 1956) هي التي تكمل مهمة 
المناورة فتلتف يسارا ويميناء وتنقض لتتبع طائرة العدو وتدمرها. وهكذا صارت 
المقاتلة المسلحة بهذه الصواريخ لا تحتاج إلى الدخول في قتال جوي قريب» 
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فإنه من الغباء أن يتسلح طاقم دبابة قتالية بمهاميز كالتي كان يحملها الفرمان في 
حروب الخيالة. 

ولعل الدافع وراء تخفيض متطلبات دحرجة الطائرة المقاتلة عند ظهور 
المقاتلات المسلحة بصورايخ جو - جو قد برز في الجانب التقني من خلال 
مهندس الاستقرار والتحكم في N۸٥0۸‏ الذي ي إلى مستوى إداري 
(مدير إدارة القوة الجوية الأميركية 084۴) والذي وصف الحالة برسالة 
قال فيها بصراحة إنه مع سرعة الدحرجة التي تمتلكها الطائرة المقاتلة ۴-103» 
وأثر ذلك في الطيار ربما ستكون آخر طائرة مأهولة تنتجها الولايات المتحدة 
الأميركية. 

هذاء وإن الحاجة إلى مستويات عالية فى أداء الدحرجة للطائرة المقاتلة قد 
فحصت مرات عديدة فى قيادة أنظمة القرت البحرية ومختبرات رايت حتى 
اندلاع الحرب الفيتنامية 1073-1964 حيث شاركت المقاتلات الأميركية في النزاع 
وهي مسلحة بصواریخ جو جو .Sidewinderg Sparrow‏ ومع ذلك وجدت 
هذه المقاتلات نفسها تدخل في قتال جوي مباشر مع مقاتلات روسية الصنع. 
وسبب حصول هذه الاشتباكات الجوية على مثل هذه المديات القريبة (هى مدى 
الاشباك الجري ءع”ه ع«ن٤٣عاfعمل)‏ كان لتشخيص الآهداف عيانياً Î‏ 
target identification)‏ وللت کد من عملية القفل على الهدف قبل إطلاق الصاروخ 
لتفادي أن تصيب الصورايخ أهدافاً صديقة» وكما هو معروف فإن أمداء التعرف 
البصري الإيجابي على الآهداف قصيرة جدأ بحيث يتحول التعرض إلى قتال 
جوي بصورة مباشرة. 

وهكذا» ومرة أخرى رجعت الحاجة إلى زوايا الدحرجة ومعدلات تنفيذها 
السريعة. وبطبيعة الحال» يعني الرجوع إلى القتال الجوي أن تبقى الرشاشات 
في الطائرة مستخدمة بالإضافة إلى الصواريخ. 


١٥١٤١٥1 حساسية القيادات والتجحاوزات فى التسلق النترى‎ 3 - 0 
Sensitivity and Overshoots in Rapid Pullups 


عندما تزود الطائرات التحتيكية بقيادات طولية (longitudenal controls)‏ 
خفيفة تظهر مشاكل متعددة منها الحساسية المفرطة (راذ۷ا)إs«مءإمره)»‏ والتباطؤ› 
وتجاوزات تعجيل ناظمية »)norma1 acceleration overshoots)‏ بالإضافة إلى 
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الاهتزازات المحرضة من مَل الطيار (٣٥t1اازءوه‏ induced-0tاpiم)»‏ ويدعى 
الترابط بين الطائرة والطيار» بالاهتزازات المحضة من قبل الطيار والتي ستتم 
مناقشتها في الفصل الحادي والعشرين. 

ومع ذلك» یمکن فهم فرط الحساسية » والتباطو» والتجاوزات (sاoversh00(‏ 
بعبارات أبسط» ومن خلال ديناميكية الطائرة فقط» بدون مزجها بديناميكية 
الطيار. فإن المؤشر الآساسي لاستجابة الرفع للطائرة وحدها هو دالة انتقال 
معدل زاوية الرفع التي يحدثها دخل تحكم الروافع eva09اه)‏ أو الموازن 
الأفقي )izerاstabi)‏ (الشکل 2-10). 

وبافتراض أن سرعة الطيران العادية ثابتة» يكون مقام دالة التحويل من 
الدرجة الثانية والبسط من الدرجة الأولى. وبالرغم من إمكانية إضافة التأخير 
الصافى» فإن ثلاث موسطات فقط تكون متضمنة هى : التزود ونسبة التخميد 
فی الحد من الدرجة الثانية» والثابت الزمنى فى ا الدرجة الأولىء كما 
عا دالة التحويل أيضاً مع ا الا ا ا 
والتجاوزات. 


Equivalent systems methods (low- ةۂèlSkll طر ق الأنظمة‎ 1 - 3 - 0 


order approaches) 


تشير الاأنظمة المكافئة (كصعاءرء ٤م‏ امivسهه)‏ أو التقاربات من الدرجة 
المنخفضة (sعطءaهإممa‏ order-س0ا)‏ إلى ربط دالة تحول الطائرة نفسهاء 
بديناميكيات الطائرة المعقدة وأنظمة تحكم الطيران. ويذكر أن كلا من 
هوجکنسون (”0ی«kiچلم8)›‏ ولامانا ple (Hyde) July «(La Manna)‏ 1976 
كان ينسب إليه مرجعية طريقة الأنظمة المكافئة. ولقد استخدمت العوامل 
التقريبية لماك روير »)MRu۴۲(‏ واشكيناز ga (Graham) elalغg «(Ashkenas)‏ 
عامل تأخير مضاف من اختبارات الاستقرار المتغير للطائرة N1-33‏ التى اجراها 
دانتېی دې فرانكو (0ء«۲4؟2i‏ ما«ه0) لمقاربة الاستجابات الترددية EE‏ 
پاات نیل سمیت (1انص؟ - 21ےNe)‏ . 


ولقد وفر کل من جیبسون (1995 ,«0ءطز6)» وهوه» ومیتشل ۵ه 11) 
Mite, 1966(‏ مراجعات مميزة فى هذا الحقل. وبينما كان العمل الأساسى 
لدالة التحويل المستند إلى هذا المعيار مخصصاً للطائرات التكتيكية» فقد 
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استخدم أيضاً في تصاميم تحكم الطيران في الطائرات التجارية الحديثة مثل 
Boi 7‏ » وسلسلة usطإنA»‏ بدءاً من الطائرة ۸320 . 


الخرج 


رالش) 
ينم تعريف الألية أو النظام الكامل مع الدخل × رالخرج ۲ بالمعادطة الفاضلية: 


qmtn qmtn-1 d 
e E bı qtm+n-1 FH... Dm+n-1 dt 3 | y(D 


qd" n—1 d 
= K ۴ + aT +... + a1 + | x(b) 


ویمكن تمثیلها بتاع تحويل مع متغير لابلاس 8: 


Y(s) _ K(s" + as7" +... + a,_18 + )و2‎ 
X(s) smn + b,smH-1 +... + Dmyn-18 + Dmyn 


مثال على تابع تحويل سرعة الغوص من أجل دفة انغوص 
كدخل, مع حذف درجة حرية السرعة: 
q(s) ___ (Ms +ZsMw)s + ZsMw — MsZw‏ 
83(S)  s2— (UM; + Z + Mg)s + MqZy — UM,‏ 


في هذه المعادلات: 
a,b‏ = ثوابت 
K‏ = ریبج 
Mss Zw,‏ — مشتقات الاستفرار والتحكم 
=q‏ سرعة التسلق/لانحدار 
= متحول لابلاس 
Uo‏ = السرعة الأمامية 
م = انحراف دفةالرقع أو انحراف الموازن الأفقي 


Aircraft Dynamics and Automatic : الشكل 2-10 مفهوم دالة التحويل (مقتبسة من‎ 
. (Control, by McRuer, Ashkenas, and Graham, Princeton University Press, 1973 
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0 - 3 - 2 المعايير المستندة إلى الأنظمة المكافئة Criteria based 0n‏ 

equivalent systems 

فيما يلي تلخيص مختصر للعوامل المُوْسّسة على الطائرة نفسها أو عن 
دوال تحویل النظام المكافئ: 


شر وط النطيران 

* 3O KTS 

4, «3002 ET 
م 9= ا ر‎ 


قي الحائة المستقرة 


استجاية عالية جداً 


حساسية, سريع جداً 
الطيار يحرض اهتزازات 


س سورت فر وازن قشر 


ملاحقة صعبة جدآ. قوة خفيفة 


حساسية عالية لنقطة البداية 
الطيار يحرض اهتزازات 
قوى خفيفة, الطيار يحب حركة العصا 


التحكم للإيقاف. صعوبة المناورة 


تباطذ, موت, قوة عالية قليلا 
حركة أكثر مما يحب الطيار 


آمن قي الحركة المستقيمة 


أو متاو رات صغيرة جدا 


دک ری پرا شیم غر شا )ور وم 


ميل الطائرة تحدم الاستتقرار 
لا تدخل يدوي , شعور تقطة حيادية 


f 15 2.0‏ 0 6 کے 4 دک 2 4 
E‏ حركة سريعة مخمدة بتنسبة 


الشكل 3-10 مثال على خخطط بياني مبني على رأي - متماثل قياسي مبكر يبين نمط الحركة 
الاهتزازية السريعة القصيرة الأمد. ولقد تم اشتقاق هذا المخمطاط 8 اختبارات الطيران على 
متغير الاستقرار للطائرة (Mazza, Becker, Cohen and Spector, NADC : ja) F-94F‏ 
(Report ED-6282, 1963‏ . 


Frequency-damping boundaries ديمnختلl‎  ددرتلا حدود‎ 


تأريخياًء» كانت أوائل الاكتشافات الخاصة بحساسية الرفع» والتباطؤء 
المشتقّة من أبحاث أجريت على طائرات متغيرة الاستقرار (yأiزiنstab-variab1e(‏ 
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قد بنيت على آراء مشاهدات عيانية لطيارين ويعبّر عنها بموسطین (6۲5 1 4إ4م) 
من مقام )denominato1(‏ دالة تحول الرفع: وهما التررد الطبيعى» ونسبة 
التخميد (الشكل 3-10). 


أجريت هذه الآبحاث من قبل روبيرت ارب (Robert P. Harper)‏ 
ومعاونيه في مختبر كورينل للطيران (041) في مقتبل الخمسينيات. وقد علق 
جيبسون أن هذه الحدود تتخطي استجابة وضع الطائرة (٥لدانااة)»‏ واقترح 
إضافة معلومات كمية حول استجابة وضع الطائرة(e‏ ”0 attitude resp‏ مثل 
التباطؤ (رهامل). والتهاوي (kء4طمهإل)‏ (انظر التعريف اللاحق) بالإضافة إلى 
lلتجjgl (overshoot)‏ . 


متطلبات ثابت الزمن في بسط دllة‏ illتحJgz Numerator time constant‏ 


requirements 


يتحكم ثابت الزمن في البسط 12 بالسرعة التي معها يتحرك وضع الطائرة 
الناتج من تغيرات مسار الطيران (ط۲ص اعذا؟)» فتتوافق القيم الصغيرة مع ميل 
(p۵٥1ء)‏ منحنی الرفع» والتحميل الخفيف للجناح» مما يعطي استجابات مسار 
سريعة وأدنى (أفضل) مقياس معادلة کوير - lkرıر (Cooper-Harper ratings)‏ . 
على أي حال تنحصر فوائد الثوابت الزمنية المنخفضة في البسط أساساً على 
التحكم يتقارب الهبوط» ويكون لها علاقة بمناورة الطائرة التكتيكية. 

Bihrles’ control anticipation parameter Jرqيبl مو سط تحکم اللاستباق‎ 


فالتا اعا وال جد بح هي بلك الو هة ل 
بسط دالة تحول زاوية الرفع ألا وهو موسط تحكم الاستباق (control!‏ 
anticipation parmeter)‏ أو .)Bihrle, 1966) .CAP‏ و €4P‏ هو نسبة تسارع 
زاوية التسلق المفاجى الابتدائي الف التسارع الطبيعي المستقر الناتج. وعادة 
يجعل تسارع التسلق الابتدائي الطيار يتوقع أو يستبق استجابة التسارع النهائي. 


ويتضح بالنتيجة أنه يمكن التعبير عن C۸۴‏ بنسبة تردد زاوية التسلق الطبيعية 
إلى دالّة الثابت الزمني في البسط. ويظهر معيار تحكم C۸۴‏ في المواصفة 
۴-8°-اM1‏ (الشكل 4-10) وقد أشير إليه أيضا في المواصفة الجديدة M11-‏ 
S12-7؟.‏ ویزداد C4۳‏ أو معيار تحكم الاستباق من خلال المتطلبات على 
نسبة التخميد (0ناهإ ع«نمصهل) وزمن التعويق (رهاعءل مصنا) (الشكل 5-10). 
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u LCT E i ERLE EOE DEORE ORE E A RE E 
ا‎ l1 1| Hak 
ماحضة: حدود قیم اہ خارے انسجاں المییت‎ 7 
SEE ED A 1l 
IIIIN 
e CL LLG 
GE NI SES BIT 
ار‎ | 
ا‎ 
Tg TE n/a 
ااا ا 1 ا‎ I RE ME NN 
و‎ ETT TL TIRES 
e ET a EZ AI SEE E EEF 16 
9 سا‎ 2 eT 
Sul 
IL 
7 
ر اف‎ 1 
س ا‎ 
LA LLU TETEEEENT 
TT x A E E U Û RET SE E Î Î Ê 
i {lI | | {III | 
| iS EES 


n/a (g/rad) 


الشكل 4-0 التردد الطبيعي المكافئ لنمط الحركة الأهتزازية السريعة ومتطلبات مُوسط تحكم 
اilستlqق (MIL-F-8757C short-period mode equivalent natural frequency and‏ 
(CAP (Control Anticipation Parameter) requirements (1980)‏ . 


Gautry 4nd «(GCAP) معيار تحكم الاستباق الشامل لغوترى وكوك‎ 
Cook’s generic CAP, or GCAP 


یمکن توسیع معیار تحکم الاستباق للطائرة المتزايدة (أai1c14۴ (augmented‏ 
بدون اللجوء إلى الأنظمة المكافئة. ويستخدم معيار تحكم الاستباق الشامل 
۴ موسطات مختلفة عن موسطات ٥0۸۴‏ ولكن لها نفس التفسير. لا يستند 
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على موسط داله تحول قصيرة الأمد» كما آنه لا يحتاج إلى التسارع 
الطبيعى للحالة المستقرة (۸١210إءاعacc‏ إاnorma »)steady-state‏ كما هو الحال 
م CAP‏ . 


إن معايير 6٥04‏ معرفة تعريفاً جيداً حتى في حالة أنظمة التحكم بزاوية 


التسلق/ الانحدار (01ء†«هء طءاام) المتزايدة بالكامل كالنظام الموجود في الطائرة 
7 in8ەB.‏ او فی سلسلة طائرات ۸320-۸340 Airbus‏ . 


معیار کرریر۔ فارپیر صلبن الطب 


LEVEL 2 
1 


5 20, 10 0 
التأخير المسموح 9 (sec)‏ 


مار کرریر. هیر تصلب الطبار 


LEVEL 2 
LEVEL 1 


1 
2.00 1.30 : 0.5.25.35 
sp‏ , تکامد الحركة السريعة 


الشكل 5-10 متطلبات الأنظمة المكافئة من أجل التخامد والتأخير الزمني للحركة الاهتزازية 
السريعة الطولية. (من : .)1980 .(MIL-F-8785C, November‏ 
معيار عرض lلnlموجة Bandwidth criterion‏ 


يستند هذا المعيار إلى دالة التحول إلى وضع تسلق e(‏ ں٤1٤‏ ااام) کخرج من 
أجل قوة تحكم كدخل. ويتم تعريف عرض موجة وضع التسلق اعتباطياً «نهع) 
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bandwidth frequen)‏ حیث یکون هامش الکسب مساویاً إلى 6 دیسیبل (ط4). 
وتردد عرض الموجة الطوري (رعصعuوءء؟‏ طt and wid‏ seطp)‏ حيث يصل إلى 
هامش طوري مقداره 45 درجة. والعامل الإأضافي هو التأخير الطرري عكهطم) 
فة الذى بكرن مرول عن تاخرات الطور المسبة من مكونات: النرددذ 
العالي مثل بادئات التحكم (ءإهاهuاءه‏ 1ه٤دهء).‏ ويبيّن الشكل 6-0 مخططاً نمطیاً 
لمعيار عرض موجة. ويعتبر معيار عرض موجة. ويعتبر معيار عرض الموجة هامأ 
على الرغم من أن الشكل الدقيق للحدود المناسبة لا يزال مسألة بحث. 

Gibson Nichols chart cri(erion jlgqi ùgnıج معيار مخطط‎ 


يحدد هذا المعيار مناطق خواص الطيران المرضية وغير المرضية في 
مستوي نیکولز (عمهام ”وامط‌[) فی دالة كسب وطور تحول الأنشوطة المفتوحة 
loap transfer fucntion gain and phase)‏ مpeه)‏ والنسخة الأولى لهذا المعيار 
مبيّنة في الشكل 7-10» حيث يظهر مفهوم وضع اللارتداد (kءaطامہإك)‏ على 
المخطط » بعبارة سيتم تعريفها لاحقا. 


تمثيل مؤشر الهبوط C11۸‏ من أجل حساسية الرفع 0.3 ۴ط/ءمء/عء 
n/» = 2.3 g/d‏ (إغلاق الرموز) أو 3.9 (فتح الرموز) 
زمن تخیر و ala Ma‏ ن ۴Q‏ الاتچاە> 


(125) BLISS 4 
ر‎ 1 


1 e50) 64. ج‎ 
N 4 SET 


e 5/9 ر‎ {250} 4/4. Shel دع‎ 250) 3, 7 E ج‎ 


(125) S/B/l-l-<L3>  : 


Tog (S8) » تآخير الطور‎ 


{125} 5/7.5,9/8,7/6/-<L2> 2 53: ./6/-<L25 
0 


80 28 26 24 22 2.0 18 16 1.4 1.2 1.0 0.8 0.6 0.4 0.2 0.0 
عرض مجال زاوية التسلق )۲۵۵/5e٥(‏ ووه 


الشكل 6-10 مثال على معيار عرض الموجة/ تأخير الطور لسلوك التسلق» مع نتائج الاختبار 
)م : 1999 .(Field and Rossitto,‏ 
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: مهمة الطيار‎ ٠ 
مسار ؟ دورة شبح‎ 


۰ 5 طیارین مقاتلین 


1.3 قانون التحكم‎ ٠ 
6 معدل الطيار 5 أو‎ * 
معیار کووبر هاربیر‎ * 
1.4 قانون التحكم‎ ٠ 
معدل الطيار 2 أو و‎ ٠ 
1.6 قانون التحكم‎ » 
5 معدل الطيار 4 أو‎ ٠ 


-180 -160 -140 -0 -100 -80 -60 


الشكل 7-10 تقييم الطيار لإستجابة التسلق باستخدام صيغة خطط جيبسون نيكولز (من : 
.(Blight, 1966‏ 


0 - 3 - 3 المعايير المستندة إلى نطاق الزمن dغ¢bas-domain-Time‏ 


criteria 


تدور مواصفات الاستجابة بنطاق الزمن على الحاجة إلى أنظمة مكافئة. 
وقد استخدم الشكل في القياس للاستجابة بنطاق الزمن النسخة القياسية لخواص 
جودة الطيران في الولايات المتحدة عام 1978 )M11-812-1797(‏ (الشكل -8 
0 كما اقترحت معايير أخرى للاستجابة بنطاق الزمن» وفق التالي : 

المُوسط :٥*‏ لقد أوجد كل من مالكولم (صاەع1ةN‏ .6 .1) وتوبي .× .8) 
(bie٣ا‏ الموسط ٤*‏ لكي تنسجم استجابات التسارع ومعدل التسلق (ع۲۵ (pic‏ 
لدخل التحكم بزاوية الرفع. 

٩“‏ هو في الحقيقة عامل مرْجح للدمج الخطي للاستجابتين» وعادة أقرب 
إلى مؤشرات الأداء المرزجح )weighted performance indices)‏ المستخدمة في 
حسابات الÎملıة (optimization calculation)‏ . 
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موسط الاستحابة الزمنية : وسح أبرامز (كصهإط۸ .۸ »)٤.‏ بعد بضعة سنين 
مقاربة الموسط ٥*‏ مع موسط استجابة زمنية يتضمن التأخير الزمني» بالإضافة 
إلى عبارات التسارع الطبيعي ومعدل التسلق/ الانحدار ۲۵٤٤(‏ 1ءام) . 


معيار انحدار جيبسون: ويشير هذا المعيار إلى تغير وضع زاوية التسلق/ 
الارتفاع بعد ورود نبضة موجية لزاوية هجوم الطائرة حیث يزداد وضع الرفع 
بالانحدار (kءهامهإك).‏ هذا ويرتبط الانحدار البطى بالملاحقة (عماtrack(‏ 
الهينة» فيما يسبب الانحدار السالب (تجاوز زاوية الرفع (pitch overshot-‏ نوع 
من الاستجابة غير المرضية لأداء التسلق أو الانحدار فى التطبيقات السريعة أو 
قصيرة الأمد. ۰ 

UES EEN E E a 
للاستجابة الطولية شكلاً من أشكال المواصفات الثابتة والمستخدمة بكثرة في‎ 
حالتي استجابة التقرب للهبوط (طءده١إممه ع«نلمها) وحالة الإقلاع والطيران‎ 
(space وإن استجابة التحكم الطولي للمكوك الفضائي‎ )up-and-away-flyin8( 
تحكمها هذه الحدود (الشكل 9-10).» وهى تتسق على مايبدو‎ ءطuاااe(‎ 
۰ بالمحاكاة الكمبيوترية.‎ 


يقول جيبسون (١«0ءط6i)‏ (2000) إن الحدود العليا تحدد بشكل كبير 
E SR ESE‏ 
النسنلق الارتفاع» وهي مسؤولة عن مشاكل ملامسة («س0لطعuها)‏ مكوك الفضاء 
عند تقربه للحط. 


ویضيیف جيبسول : 


إن مشروع 10101 (مشروع بريطاني يقلع فيه المكوك كطائرة ولا 
يطلق کصاروخ) قد تمت دراسته في وارتون (”٥٤1ه۷).‏ من خلال 
التصميم الأمثل لديناميكيات استجابة التسلق (١ء۲ام)»‏ وبعبارة أخرى 
لقد جعلت استحابة مسار الطيران السريع Leg (rapid flight reponse)‏ 
تقتضيه من تجاوز كبير (معنوي) لمعدل الرفع» من الملامسة 
(« س0ل طعuها)‏ الدقيقة والأوتوماتيكية أمرا سهل المنال في تجارب 
المحاكاة. 
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حدود زمت الصعود 


TEE 


ا ل اك | ا 
3.2/VT Î 16OO0/Vr | 32/Vr | 645/0‏ ل 


حيٿث ۷٣‏ هي السر عة الحقيقية, , قدم/ثاتية 


ائمماس حثد 


ائمیل الأ حخلمي 


ائقيم ائحعظمى ائمسموحة لژمنت 
الئتأخير وتسسية القمة العايرة 


نسبة القمة العايرة ٠‏ 4۹2 
رمت التآخير القعال ہ ر 


ژمن الصعود القعال ہ إ۸ 


الشكل 8-10 استجابة سرعة التسلق لدخل تحكم مفاجى. لهذا لنوع من وصف الاستجابة 
العابرة ميزات تطبيقه على الاستقرار المتزايد عالى الدرجة من الطائرات المتزايدةء بالإضافة إل 


الطائرات غير المتزايدة (من : 1987 .(MiL Standard M1L-S1D-1797,‏ 


هذا ولقد تحقق مزيد من التقدم 2 فهم وتحسين المناورة الطولية 
باستخدام دراسات الحلقة المغلقة (closed-loop studies)‏ ونموذج الطيار البشري 


(اتظ و الفمضل الحادئ. والشرين: 


0 2 3 t {s) 


الشكل 9-10 مثال لحدود الاستجابة الزمنية. استجابة سرعة التسلق على دخل نبضة خطوية 
)step-type manipulator input)‏ جب آن تقع بين الحدود. يتم تطبیع استحابة سرعة التسلق 
بواسطة القيمة المستقرة 4 . وهو حد الاستجابة الزمنية الخاص المطبق على ا مكوك الفضائي. 


.(Mooij, SGARD L.S 157, 1988 : )من‎ 


297 


Rapid rolls to steep ةداۍزÈ| من الدحرجات السريعة إلى الدورانات‎ 4 - 0 
turns 

لا یتطلب استخدام دفات الدحرجة (ك١٠١ءانه)‏ فقط للحصول على دحرجة 
حادة (ااها teepء)‏ ومن ثم دوران حاد («إنا مeهtء)‏ وإنما يتطلب أيضا التنسيق 
»)coordination(‏ أو معالجة الانعراج المعاكس (سهر مءإم۷له) الذي يرافق 
الدحرجة. ويتوجب إبقاء شعاع رفع الطائرة (1٥٤ء٥۷ )11٤٤‏ قريبا من مستوى تناظر 
الطائرة أثناء أداء الحركة» وعندئل ستبقى فقاعة مؤشر الدوران والانزلاق «إن)) 
iat 01(‏ pناء‏ × قريباً من الوسط (انظر الفصل الخامس عشر» والفقرة 1-10)» 
وسيقال عن المناورة إنها منسقة (dع‏ ا2" 0۲d1هء)‏ . 

E AEN AT EE SU E) 
الذي يضع شعاع السرعة في‎ »)sidesاip‎ suppression) هو کبح الانزلاق الجانبي‎ 
. )مane )ر ۴ه‎ y( مستوي تناظر الطائرة‎ 

لنبداً مع متطلبات جيلروث (طانءاز6) لسنة 1943 من جودة طيران مقنعة» إذا 
تم قخص متطابات الشتميق في حالة حركة دعحرجة سرية بإبقاء دفي الأتجاه ثابة 
عند حالة الضبط الاأولية («10اإومم إاإا اه†زم]) . عندئذ سوف بقارن ذلك بالانحراف 
الأعظمي للانزلاق الجانبي ومُركبة الدحرجة الهولندية للانحراف من خلال تقييم 
الطيار الذي يستعمل كأساس لمتطلبات التنسيق في سلاح الجو الأميركي. 

کت ا ا ف ا اا ا و ل ااا 
الحادة فى الطائرات التكتيكية على دفة الاأتجاه (إمللد]) فى التنسيق 
(coordination)‏ . وطبقت نظرية دالة التحول تماما كالحالة ّ تم وصفها 
للتو بالنسبة إلى مناورات الرفع )piteh maneuvers)‏ . وکما هو موضح في الشكل 10- 
0 يقارن تخمين الطيار za (pilot rating)‏ الموسطات المشتقة من الدحرجة 
والانزلاق بسبب فعاليات حركة انتقال دفة الدحرجة» ودفة الأتجاه لمج (H01‏ 
٣48, 1977(‏ )اه . وقد افترض أن تدوير دفة الاتجاه هى الحركة المستخدمة فى نمط 
التنسيق للحفاظ على زاوية انزلاق تساوي صفرأً اھا ن 
تحريك دفة الدحرجة («0ءءانه)» ومثلما يدرب الطيارون على القيام به أثناء دراستهم. 

وعليه» فإن جوهر طريقة هوه واشكيناز يتركز في حل التغذية الجانبية 
لتحريك دفة 'الاتجاه ببدفة والذي. يتحقق باستخدام دالة التحويل الحطية. 


ويقع الحل في جزئين › مقدار وطور. ويقصد بالاعتماد على الطور عكهطم) 
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(edenceعenمepل:‏ الاعتماد على تفاصيل الديناميك الجانبى للطائرة» وكمية حرف 
دفة الاتجاه لضبط التنسيق» أو إجراء تغذية جانبية التي يمكن أن تزيد أو تنقص 
بعد تطبيق دفة الاتجاه الابتدائي. 

وقد أظهرت النتائج النهائية للتحليل انحيازاً قوياً وحاجة إلى طور التغذية 
المتصالبة (عداوهطم dءء؟-sومإء)‏ لدفة الأتجاه. ويتحمل الطيارون المقدار الأكبر 
O E E E E EE RT EE‏ 
E a a E‏ 

هذا ويشتق موسط طور التغذية المتصالبة م الذي يفسر هذه التداعيات من 
نسب البسط فى دالة التحول لدفة الاتجاه وحتى الانزلاق الجانبى ودفة الدحرجة 
إلى الانزلاق الجانبي. ولدى استثناء عبارات التردد الواطى (الجاذبية) والعالي 
(القوة المباشرة) يصبح الموسط س معبَراً عن الفصل بين الصفر البسيط في مقادير 
البسط هذه. أما القيم الموجبة ل م فتتاسب مع التزايد في متطلبات دفة الاتجاه 
خلال الدوران والقيم السالبة تتناسب مع تناقص الحاجة لهذه الدفة والحالة المثلى 
التي تنتهي فيها القيمة المستقرة في الدوران بالصفرء تتطابق مع 1.0-=لإ 


Supermaneuverability, ةqllعllا الناوراتية العالية» زوايا الهجوم‎ 5 - 10 
High Angles of Attach 

لقد ابع سلوب القتال الجوي (3١ء-ءنه-٥]-ءزة)»‏ حتى سبعينيات القرن 
الماضى» النمط الذي اعتمد خلال الحرب العالمية الثانية. وفى هذا النمط يناور 
الطيار المقاتل ليبقى خلف الطائرة العدوة أطول فترة ليستمكنها بمدافعه الرشاشة. 
ويشبه التكتيك المعتمد هذا نمط الاستمكان باستخدام الصواريخ الموجهة 

ذات حقل الرؤية انلضيj AIM-9 Jia (narrow-field-of view guided missiles)‏ 
Sidewinder‏ . وفي حالة الصاروخ یتم المحافظة على التسديد على موضع ذنب 
الطائرة العدوة فى الآمام لفترة طويلة وبما يكفى لورود إشارة تحقق الاستمكان» 
ثم أتت هوكر سدلي (رعاءفف؟-إهk«ه1)‏ البريطانية في نهاية الستينيات 
بمفهوم نظام التحكم بناقل دفع الصاروخ (Thrust-Vector yÎ (Taildog)‏ 
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Taildog Missile)‏ edاContro1‏ جاعلة من إمكانية الإطلاق من خلال ثقب ء۲إ0ط) 
(طعصuها‏ اطعا أمراً ممكناأً. وبمكاملة هذا النظام مع نظام بصري مركب على 
الخوذة» يمكن لهذا الصاروخ أن يطلق على طائرة هدف من أي موقع أو وضع 
یتمکن منها وحتی عندما يقفل صاروخ على هدفه ثم بنطلق باتجاهه» أصبح 
الآن ممكناًء ولا يزال هنالك اهتمام بدور المدفعي (¥صunع)‏ في المعارك 
الجوية. فضلاً عن ذلك هنالك اهتمام أيضاً في تمكين المدفع في زواياً هجوم 
كبيرة من زيادة فرص إطلاق للنار أثناء القتال الجوي. 

تعرف المناوراتية الفائقة (واناطاهإء«اءمه٣ءهمدء)‏ القدرة على التحكم كلياً 
أو جزئياً بطائرة في حالة انهواء. ويتم ذلك في شكلين: الأول: من خلال 
مناورة ديناميكية لإيصال الطائرة إلى زاوية هجوم عالية» تفوق أية نقطة توازن أو 
ضط اتزان or trim poin†(‏ ibriumاeui)‏ . وعندئلٍ» سیحمل عزم زاوية التسلق 
الزاوي )pitching angular momentum)‏ الطائرة ليوا آل زاوية هجوم ذروية 
(peak angle of attack)‏ . 

والشكل الثاني للمناوراتية الفائقة أن يتم الطيران بموازنة موازن الضبط 
(«ءا) إلى ما وراء زاوية الانهواء. لقد لوحظت المناورة الفائقة كطريقة لوضع 
الطائرة خلف ذيل الطائرة الهدف. وتضيف المناورة الفائقة إلى خيارات الطائرة 
المقاتلة بالنمط القديم 0عا#عمك) من خلال الخداع» أو دفع الطائرة الهدف أن 
تتجاوز موقع الطائرة المدافعة. 

ومناورة |aJڊرI «(cobra maneuver)‏ التي طبقتها طائرة سوخوي 51-27 
وبقيادة الطیار الروسی فیکتور بوغاتشوف (۷٥طc٤ھعں۴‏ ۲ه )¡۷) فى مطار 
لوبورجيه عام 1989. كانت مناورة من الطراز الرفيع» ويذكر أن المناورة نفسها 
تم اداو ها بطائرة ميغ 29› (29-ع¡M).‏ 

تنذأ مناورة الكوبرا في حالة الطيران غير الانهوائي» بتطبيق سریع دا 
٠‏ لرفع انف nose-up control) e‏ ا خت فی 2 حتى نقطة 
الاسترداد (yاeہهء٥).‏ بافتراض أن لهذه الطائرة عزم غوص u (pitch down)‏ 
أو زاوية تسلق/ انحدار في تلك النقطة. 


تستغرق المناورة بالکامل حوالی 5 ثواني بدون کسب کبیر بالارتفاع › لکن 
بفقدان كبير بالسرعة الجوية› وفی الطاقة الحركية. 
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e 
a 5 


v۷ 


UND =— DN wm 


0> وس 3 النقاط المظلئة 1 
0 > وس > 1,0 < النقاط غير المظللة 


0 < وس جه النقاط مع راية 


الشكل 10-10 متطلبات التغذية الجانبية لدفة الاتجاه لتنسيق دخول الدحرجة» هي عامل هام 
للطائرات مع نميزات جيدة للاهتزاز الهولندي. يعبر حور السينات عن كمية وحساسية دفة 
الاتجاه المطلوبة. ويعبر حور العينات ١إ‏ عن قيمة الطور المطلوبة كدخل لدفة الاتجاه. تبقى زاوية 
دفة الاتجاه ثابتة بعد الدخل الابتدائي كقيم موجبة ل ١إ‏ ويتم عكسها من أجل القيم سالبة ل ]٠‏ . 
ينتج تسامح الطيار الأكبر من أجل تغذية عرضية مطلوبة مع 1- = ٠إ‏ والذي من أجله تنتهي 
التغذية الحانبية إلى الصفر بعد أن يتم تثبيت الدحر جة. )من : Hoh and Ashkenas, J0٫ral‏ 
(of Aircraft, February 1977‏ . 
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فى المعركة الجوية» يحاول المرء تحقيق أكبر قدر من السرعة وأقصى 
ا ق ا 
صرح الر اند الاشرکن مايل جيرر نکس ».)Mich1 A. Gerzanics)‏ طیار اختبار 
مشروع الدفع الموجه (اءuإطا-edإtoءve)‏ للطائرة ۴-16 بأن المناوراتية الفائقة 
ليست بذي نفع في المواقف التكتيكية عامة» بل هي شيء يود توفيره عند 
الاشتباك الجوي القريب مع خصم قوي. ومن الواضح» أن أَيَاً من عزوم 
الانعراج أو التدحرج التي تتطور خلال فترة الخمس ثواني قبل حصول الانهواء 
يجب أن تكون صغيرة جداً وغير مؤثرة في مناورة الكوبرا. وعلم أن مناورة 
الكوبرا قد عززت بحركة جانبية مطورة أطلق عليها الخطاف (kههط).‏ 


0 - 6 الإيروديناميك غير المستقر في نظام المناوراتية الفائقة وهايلا 


Aerodynamics in the Super Maneuverability Regime 


لقد توجب على نمذجة نظام المناورتية الفائقة أن يأخذ بالحسبان التأثيرات 
الإإيروديناميكية غير المستقرة فوق الاأنهواء (1993 ,0۷«اهعهZ).‏ وقد وصف 
زاغينوف حالة متغيرة فى النموذج الرياضى المطور من قبل غومان )M. 6. 601٣42(‏ 
وخرابروف (۷٥إط4إطK »)A۸. N.‏ لمعاملات مثل € وہ٤‏ . فللنموذج» معادلة من 
الدرجة الأولى تحدد الاعتماد على الزمن (الشكل 11-10). وبذلك يمكن نمذجة 
حلقة تباطؤ مثالية 1٥٥p(‏ زوءإماووط 1دءامرا) » التى وجدت فى اختبارات الاهتزاز 
القسرية (sاsعt )forced oscillation‏ فى نظام الانهواء» وبهذه الطريقة ناقش زاغينوف› 
تتكون الدوامات (sءءن٤إه۷)‏ من السطوح الإيروديناميكية الصغيرة على الهيكل وتمتد 
حتى مقدم هذه السطوح. هذا ولا تعمل الدوامات المولدة في النفق الهوائي 
المستقرة وحسب» بل هى أيضا مرتبطة بعامل الزمن» فى إظهار حلقات التباطؤ. 

هذا وقد تم تسليط ضوء إضافي على الانسياب الهوائي المعقد وغير المستقر 
الانسياب المرئى (Ericson and Byers, 1997) «(flow visualization program)‏ . 


وكان العامل الرئيسى الأول هو الترابط بين حركة الطائرة والفصل غير 
المتناظر للسريان العرضى على مقدمة الضتم الخفيف» وأن امغذاذات الحافة 
الأمامية للجناح» ×1۳ كتلك الموجودة في الطائرتین ۴-16 و۴-18 تغيّر من 
طبيعة فصل السريان العرضي» وكما يبدو في الاتجاه المفيد. 
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1-6-0 نموذج دالة التحويل للسريان غير المستقر The (transfer‏ 


function model for unsteady flow 


لمعادلات اضطراب حركة الطائرة» أن يجدوا قوى وعزوماً إيروديناميكية موضحة 
Ca = Cag xB + Cnp x By + Car x 2 + Caan +‏ 


وتستخدم السلسلة المشتق الأول للدالة )٩(‏ قياساً بالمتغيرات المستقلة» 
مثل متغيرات حالة الطائرات 8» ص» إ» 8»> وهكذا. مع هذه الآرضية من 
المتغيرات» يكون من الطبيعى معالجة تأثير السريان غير المستقر بإضافة حدود 
اشتقاقات أعلى للتوسع» مثل 8 Cap X‏ . 

ومع أن هذه المقاربة متوازنة رياضياً إلا أنها تمتلك خللاً جدياً 
(1998 ,eenwe11اG)‏ . فإن القيم العددية للمشتقات عالية الرتبة مثل ٩‏ لا تكون 
صحيحة إلا عند تردد اهتزازي واحد. وأن القيم العددية التي استحصل عليها 
من منصات النفق الهوائي صحيحة فقط في الترددات المقيسة ولكن غير 
صالحة» عموماًء في الحركات الزاوية الحرة أو المتحكم بها من قبل الطائرة. 

قحل هذه المشكلة طهر جلا للسهتدسين الذين تدربوا لى نطرية اة 
المخدم الjljnر (servomechanism theory)‏ . آي» التعامل مع العزم والقوة 
الإيروديناميكية الناتجة من السيرورات الديناميكية كما يتم التعامل مع المشغلات 
الهيدروليكية (كإهاuaاءه‏ ءنامعلرط) والشبكات الكهربائية. ويكون مفهوم دالة 
OE EE E ES RT OR O O‏ 
رياضية أخرى مثل ا دالة فورير (sisو41”ھ .)F۴ u rier function‏ الوصول إلى 
نتائج مماثلة أيضاً» ولكن وحسبما أشار غرين ويل (اا«١٥٠إ6)‏ بأن لمقاربة دالة 
التحويل ميزة فضلى هي سهولة تكاملها مع رموز برنامج محاكاة الطيران 
الكمبيوتري (1997 ,عں2ط۸). وأضاف غرين ويل مقترحا دالة تحويل موازيةء 
للتطبيقات عند زوایا هجوم تؤدي إلى سريانات مفصولة ودوامات انفجارية» كل 
مع نموذجه الرياضي المميز. لا تتحدد دالآت التحويل بأشكال التأخير من الدرجة 
الأولى )st order lag forms)‏ ولكنها هيمنت على هذا الحقل إلى حد الأن. 

هذا» ويضيف شكل التأخير من الدرجة الأولى حالة جديدة إلى فضاء حالة 
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النموذج الإيروديناميكي» كما في مثال غومان وخرابوف المبيّن في الشكل 11-10 . 


8 
C= Cl + Ca, 3 


qf 
Can بے‎ Cm) + Cma ي‎ Cmg, ûe 
dx 
ا‎ Kp(G — Ta"), kl 51) 
a, deg 
60 
40 
20 
0 2 4 6 ھ8‎ tL, SEC 
C4 
~20 
اختبارات الطيران‎ 
-40 
النمذجة الرياضية سسس‎ 
اختبارات النفق الهوائي المستقرة‎ 
20 40 60 a, aeg 


الشكل 11-10 النموذج الرياضي المرتبط بالزمن للعزوم والقوى الإيروديناميكية والمقترح من 


قبل غومان وخرابوف من أجل مواجهة نمط الانميار الكامل للمُناوراتية العالية. في الأسفل › 


تغیرات معامل الرفع مع زاوية الهجوم باستخدام هذا النموذج. Zgainov, A1AA : jn)‏ 


. (Paper 93-4737, 1993 


إت مفهوم دالة التحريل النطق في مادج الإر نامات غير الست فى 


محاكاة الطيران الكمبيوترية هو مفهوم نمطي للعديد من التطويرات» بمعنى أنه 


يصعب تحديد الآولويات باستخدامه. وقد نسب غرينويل إلى الدكتور برنار ايتكين 
)Bernard Etkin)‏ مصدر هذا المفهوم» للورقة العلمية التى نشرها فى تورونتو 
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Rep 42)‏ 14)» عام 1956. وكانت بواكير الأعمال على هذا المفهوم قد 
أنجزت أيضاً على يدي کنیث روجرز (e۲5عهR‏ 1اع«صKe)‏ وتوماس بیرکھارت 
Burkhar)‏ 24ص0 hا).»‏ وروي ریتشاردسون (01ءلإ12‌نR‏ ره‌R)»‏ وموتی کاربل 
(R. Vepa) Lè, «(William P. Rodden) ùy) plılgg «(Moti Karpel)‏ 6 


إن أول نموذج مخدم هوائي مرن (e1ل0 )aeroservoelastic n‏ لطائرة الأبحاث 
X-94‏ «صوصسصسسuإ‏ ذات الأجنحة المتراجعة إلى الآمام» استخدم نموذج دالة 
التحويل لمجابهة الإيروديناميكيات غير المستقرة. كذلك استخدم نموذج دالة 
)Fischenberg, 1999) «Fairchild/Dornier Do 328‏ (انظر الفصل الرابع فشر 
ا 


Inverse Problem المشكلة العكسية‎ 7 - 0 


اا و ا و 
حولها اضطرابات صغيرة. ويمكن أن تشكل الحركات المرجعية فى حالة 
BIE LA EAE E E E a‏ 
manenve1(‏ كمناورة الكوبرا الخاطفة يمكن توليدها دون صعوبة من معادلات 
مسار الطيران (بحذف ديناميك الفترة القصيرة) لأية طائرة معينّة. 

وبالاامکان تطبیق إيروديناميك رفع أنف الطائرة بالكامل (full-nose up)‏ و 
باستخدام التحكم بقوة الدفع contr01(‏ usterاth)‏ وصولا إلى وضعية الذروة 
المطلوبة آو حتى الوصول إلى زاوية الهجوم المطلوبة» ويتبع ذلك تغطيس أنف 
الطائرة بسرعة وبالكامل nose down contr01(‏ ااfu)‏ . وقد تسفر مناورة الأنشوطة 
المقترحة (0p٥ه1‏ «ممه) هذه عن سجل زمني للسرعة» والارتفاع وزاوية الهجوم 
التي نها يكن انيار قاط العمل لتحيل استقرار الأضطرابات الصغيرة 

ويمكن توقع الصعوبات فقط إذا تم تحديد مسار المناورة في الفضاء 
العطالي بدلا من التعاقب الزمني للأنشوطة المفتوحة لزوايا التحكم أو الدف. 

فى مثل هذه الحالة» يكون الحل المعكوس مطلوباً لتحديد سرعة الطائرة 
لن ادا المسار» والتأكد بأن المناورة ممكنة» بمعنى أنه لم يتم تجاوز 
حدود التحكم. ومرة أخرى لا يضيف تحديد المسار المستوي المرجعي للحل 
المعكوس أية صعوبة. 
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إنما هذه الحالة تكون مختلفة فى المناورات غير المستوية (2۲١4اpمnon(‏ 
والتي تصبح فيها الأبعاد الهندسية HEME)‏ معقدة. 

من حيث المبدأًء بإمكان المتواليات الفضائية لست حالات من هياكل 
طائرات طبيعية› وثلاث إحداثيات توضع coordinates)‏ ositionمp)‏ لمرکز محاور 
الجسم» وزوایا یولر (esاعصه‏ ا8). أن تحدد مناورة أية طائرة. وقد افترض 
N RSE SE E a‏ 
بالمناورات غير المستوية )1987 .(Myers, McRuer, and Johnston,‏ و“ 
توضحت هذه الطريقة بتطبيق المناورة التكتيكية ١ر-هر‏ المعروفة» وأصبحت 
إحداثيات المسار الطبيعى - المماس» والعمود (ا2”٣إ0ه)»‏ والعمود الثنائى 
)binorm21(‏ - مفاهیم شائعة في الميكانيك الكلاسيكي. 1 


10 - 8 التحكم بمتحه الدفع فى المناوراتية الفائقة Thrust-Vector‏ 
Contral for Supermaneuvering‏ 

تھا م و ا و و کی ی و و ا کا ت 
إيروديناميكية اعتيادية» تبلور اهتمام متزايد باستخدام متجه الدفع (thrust-‏ 
veetori8(‏ لإنجاز هذه المناورات (1993 and Bau ma27,‏ 641-0۲). وتتوفر أربعة 
برامج توجيه دفع حديثة تم عرضها إلى حد الآن هي : 

برنامج F/A-18 HARV (High Alpha Research Vehicle)‏ و,فیيa‏ يتم عکس 
اتجاه الدفع بواسطة ثلاث عنقات لكل محرك للتحكم بزاوية الرفع» والانعراج 
وإلى أقصى زاوية مقدارها 12.5 درجة» ويتوفر أيضاً التحكم بالدحرجة في حالة 
وجود محرکین للطائرة. 

برنامج 1-× وفيه یتم توجيه الدفع للحصول على زاوية تسلق/ انحدار» 
وانعراج إلى درجة قصوى مقدارها (15 درجة)» باستخدام مجاديف كربونية 
متكاملة مع نظام تحكم الطيران. 

برنامج :F-16D MATV‏ ویتکامل نظام نوجيه الدفع هذا م المحرك 
ليعطي أقصى زوايا انعراج وتسلق/ انحدار مقدارها 17 درجة (الشكل 13-3). 

برنامج Y2‏ eمPrototyp‏ وفيە يتغير اتجاه فوهه النفث فى مؤّخرة 
المحركة ت حالة التسلق/ الانحدار بزوايا هجوم نزيد على 2 درجة وسرعة 
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جوية دون 200 عقدة» وتعشق حركة فوهة النفث عادة م حركة حرف الموازن 
الأفقى للذنب. 


تبقى الطائرة تحت السيطرة والتحكم عند زاوية هجوم مقدارها 60 درجة 
(Barham, 1994)‏ . 


0 ۔ 9 تکمات صدر الجسم فى المناوراتية lالغاÃacة Forebody Controls‏ 


for Supermaneuvering 


إن بدائل التحكم بموجه الدفع للحصول على مناوراتية فائقة في زوايا 
الهجوم المرتفعة هي التحكم بنفخ الهواء على نظام الدوامات الذي يتكون على 
سطوح مقدمة الطائرة التكتيكية. وهنالك العدد من النشريات حول تأثير 
الدوامات التي تتكون في نهاية الأجسام والسطوح النحيفة في قوى وعزوم 
الطائرة. وإن القصد من نفخ الهواء واستخدام الموازنات (ءط4) على السطوح 
الإيروديناميكية» والجنيحات هو لتعديل تكون الدوامات لآغراض التحكم 
لاسيما عند المناورات الفائقة التي تجري بزوايا هجوم عالية. 

عرض بيدریرو وجماعته )1998 SS (Pedriero [et a1.],‏ من الوعود والمشاكل 
التي تفرزها طريقة النفغخ في مقدمة الجسم (owin8اb )forebody‏ . و إن معاملات 
عزوم الدحرجة والانعراج بمقدار كبير مثل 0.02 و0.04 على التوالي تتوفر عند 
النفخ على جانب واحد في جسم مخروطي - أسطواني» مع جناح دلتا متراجع 
بزاوية 70 درجة. من ناحية أخرى» يكون العزم الخطي مع انسياب كتلة النفث 
ضعيفاً لأغراض التحكم بكلفة مغلقة (و100-لهءه!ء). وعند إضافة كمية مسيطراً 
عليها من النفخ على الجانب الآخر من الجسم يحسن الخطية إلى درجة يصبح فيها 
التحكم على الأنشطوطة المغلقة ممكنأء وبدون التضحية بعزم التحكم المتاح . لقد 
بيّنت اختبارات نفخ مقدم الجسم لنموذج له ذروة (١«1طء)‏ في المنطقة الأوسع 
للجسم» تحسن خطية التحكم مع السريان الكتلي (0wا؟ )mass‏ بدون الارتکان 
إلى النفخح على الجهة المقابلة )1995 (Arena, Neslon, and Schiff,‏ . 

هذا» وإن استخدم نظام توجیه الدفع ۴/۸-181۸RV۷‏ لتجربته مع أجسام 
إيروديناميكية صغيرة (#5)هء)5) قابلة للطي في مقدمة الجسم الآمامي للسيطرة 
على الدوامات والتحكم بالدحرجة في زوايا الهجوم المرتفعة» وكانت النتائج 


ناجحة ومشجعة )2000 (Chambers,‏ . 
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10-10 التحكم الطولي لغرض المعالة وlلîسۃر‏ اد Longitudinal Control‏ 
for Recovery‏ 

تتمكن الطائرات التكتيكية من الوصول إلى المناورة الفائقة بزوايا هجوم 
واطئة أو حتى سالبة من خلال الاستقرارية السكونية الطولية (static longitudinal‏ 
(راناطةء. فالتحكم برفع كامل لأنف الطائرة يبدأ بالتسلق (صuطءاام)»‏ ويحافظ 
عزم الآنف )nose-up pitching)‏ على وضع التسكى: اما اڙد (recovery)‏ 
فیتطلب عزم غوص (8٣1طءtاام‏ ownل-می0ہ)‏ پتغلب علی عزم التسلق غير المستقر 
pitching moment)‏ eاunstab)‏ ويترك هامش لتسارع زاوي بأنف غاطس. 

تم اقتراح عزم غوص مع نف منكس كقاعدة متعارف عليها لغرض الاسترداد. 

وقد استند هذا الاقتراح إلى دراسات محاكاة كمبيوترية» وإلى التصميم 
العملي للمقاتلة (1999 ,ل1هع«ةN").‏ ويقال إن تسارع غوص مقدارة 0.3 راديان/ 
ثانية” كان كافياً لتحقيق ذلك. وهذاء يترك بدوره هامشاً للترابط العطالى بسبب 
الدحرجة (ع«نلاهع) أثناء مناورة الرفع. وهنالك مشكلة ذات صلة هي کا القدرة 
المطلوبة للتحكم الطولي في الطائرات غير المستقرة تماماً» وليس بالضرورة 
خلال تطبيق مناورات فائقة. ولهذه المشكلة» قرن ماتفولد التحكم بتسارع 
الغوص المطلوب مع الزمن لمضاعفة المطال أو القيمة (علtuنامصة).‏ 

لقد هوجمت مشكلة تحکم الاسترداد باستخدام مقاربة جيلروث التقليدية› 
مرة أخرى (1990 and Foster,‏ nمNguy)‏ واستخدمت خواص طیران الاسترداد 
المرضية وغير المرضية لرسم خط معيار على مخطط معاملات عزم النسكى/ 
الانحدار المتاح بالحد الأدنى مع تحكم كامل بالغوص مقابل عزم العطالة 
وموسط )parameter)‏ حجم الطائرة. ومع وجود خمس نقاط بيانات طيران» 
يدعي نغوين وفوستر (Nguyen and Foster)‏ ږùÎ‏ معيارهما هو الأول. 


0 - 11 ملاحظات ختامية Concluding Remarks‏ 
تغط بحت متارزة الطائرة التكتبكة الخالى كافة جوانب قل الاستقرار 

رال واا دوا ر وا ی ا ار رو ی هو ا 
والمعقدة» إلى سريان الدوامات المدمجة الموجودة في زوايا هجوم عالية جداً. ويبدو 
ان مزيداً من التقدم ونظريات جدية أصبح محتملا بوصول تقنيات توجيه الدفع اكط)) 
vectorin8(‏ والقوة الجانبية المباشرة (direct-side)‏ والتحكم بالقوة العمودية والمعدلة. 
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الفصل (لجاوي عشر 


صعوبات تڪكتنف رفم ماخ المرتفع 
High Mach Number Difficulties‏ 


فيما تقترب الطائرة من تسارعها لتتجاوز سرعة الصوت (761 مياد الساعة 
عند مستوی سطح البحر)ء تغْيّر انضغاطية الهواء من طبيعة سريان الهواء» فإن 
رقم ماخ )Mach numbe1(‏ الذي يمثل نسبة السرعة الجوية إلى سرعة الصوت› 
يعني كيفية تتبع مسار تغيرات سريان الهواء وتأثيرها في استقرارية الطائرة 
والتحكم بها. ومنذ المواجهة الآولى لسرعة الصوت أثناء الطيران» في بداية 
الأربعينيات وإلى حد الآن ظل تأثير الانضغاطية الهاجس الأهم بالنسبة إلى 
مصممي الطائرات ذات السرعات العالية. 


Slow Buildup التعزيز البطىء‎ 1 - 1 

لقد نما فهمنا لتأثيرات الانضغاطية في استقرارية الطائرة والتحكم بها ببطء 
من خلال تعزيز نظريات ديناميكية الطيران وبيانات النفق الهوائي» بدون أن يعزز 
ذلك تنامی ى الخبرة العملية ولسنوات طويلة. 

لقد بدأ التنامي في الجانب النظري منذ عام 1916» من خلال أبحاث 
اللورد رايلي »)Lord Rayleigh)‏ تبعتھا اُبحاث برایان (ھر8 .8 .6) في عام 
(1918). وفي الوقت عينه» بدأت دراسات النفق الهوائي أيضاً» ولكن لم تمض 
فترة عشرين عاماء أي فى السنوات الأولى للحرب العالمية الثانية »> حتى ظهرت 
«الانضغاطية» فجأة كمشكلة من مشاكل الاستقرارية والتحكم أثناء الطيران. 

ولقد جاءت النتيجة النظرية المفتاحية لمشكلة الانضغاطية عام 1927 على 
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يد الباحث هيرمان غلوريه (۴۲۲اaا6‏ «مو۳إ8) وسميت بقاعدة براندتل 
وغلويدت )Prandt1 - Glauert rule)‏ . تستخدم هذه القاعدة تغايرات معامل 
الضغط )pressure coefficient)‏ مع رقم ماخ › وتعطى مقدار معامل الضغط عند 
آي رقم من أرقام ماخ مع تزايد قيمة الهواء غير المضغوط (incompressible‏ 
(uاه»‏ من خلال دالة بسيطة لرقم ماخ. 

وکانت قاعدة براندیل - غلوریت قد طورت بنظرية الاضطرابات الصغيرة 
»)sma1 perturbations)‏ كما طورت قاعدة أخری مشابهة» حوالى عام 1914 
من قبل ثيودور فون كرمان (H-S Tsien) juwتig (Theodore Von Kûrman)‏ 

لقد نفذت اختبارات النفق الهوائى للسرعات العالية من أنفاق هوائية 
صغيرة جداً مقارنة بالأنفاق الأكبر حجماً التى كانت متاحة لاختبارات 
السرعات الواطئة. فقد اختبر الدكتوران دريدن وبريغj (H.ugh L. Dryden and‏ 
J. Briggs)‏ ymanا‏ مطايير (ءاiه؟إنة)‏ صغيرة فى سرعات فوق صوتية فى 
اك ان اا 

وفى الثلاثينيات بنى جون ستاك (Kءها؟ )[٥1«‏ فى مختبر لانغلى فى 
4 أنفاق هوائية صغيرة بسرعات فوق صوتية عالية ملازمة للنفق الهوائى 
للسرعة المنخفضة» المضغوط الحالى. 

راو فا ات ي اله اوا ال ب هه 
عدوا ضير فترداة مرغ افا إلى ها فرق سرع الوك فى :الق 

في البداية خدد ساك وقريقة اختباراتهم على المطابير الستخدهة في 
الرفاسات in propellers)‏ sاairfai)»‏ وذلك لأن أطراف الرفاس فقط كانت فى 
ذلك الوقت تتأثر بالانضغاطية. ثم توسع العمل في نهاية الثلاثينيات ليشمل أنواع 

ولقد أظهر توزع الضغط على هذه المطايير أثناء الاقتراب من سرعة 
الصوت انقطاع الاستمرارية أو (رنس«نا«هعونل)» أو حصول قفزة (داز) في 
انسيابية الهواء على السطح العلوي للمطيار» وقد سمَّى ستاك هذه الظاهرة 
بالبقبقة الاأنضغاطية (1eطإuط‏ ityاcompressibi)‏ (الشكل 1-11). 
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تحصل «البقبقة» عند السرعة الحرجة التى تصل فيها السرعة السطحية 
سطح مطيار هي مجموع السرعة الجوية (dءءم٠١اه)‏ والسرعة التحريضية 
)induced speed)‏ الناجمة عن شکل السطح الانسیابی للمطيار. 

ولقد عل ستاك بأن الزيادات في السرعة الحرجة أو رقم ماخ يمكن 
تحقيقها من خلال تطوير السطوح الانسيابية للمطيار التي لديها سرعة تحريضية 
دنيا» في أي معامل رفع )1ift coefficient)‏ أو ثخانة (k«ess‌نطا)‏ معینین. وقد کان 
لهذه النباهة والفطنة الدور الأساس في تصميم أوائل المطايير المخصصة 
للسرعات الفوق الصوتية (الطيران بأرقام ماخ عالية). 


The First Dive Pullout ضlضقنîلا لمشاكل الأول للنتر من حالة‎ 2-1 
Problems 

يُعتقد أن طائرة ع«نصا طعا ۴-38 eedطkءم.‏ المقاتلة الشرسة والفعالة أثناء 
الحرب العالمية الثانية» هى أول طائرة شهدت تأثيرات الانضغاطية المضادة 
(ityاcompressibi )d verse‏ فى الاستقرارية والتحكم» فقد ذكر تقرير شركة 
لوكهيد المقدم من قبل کیلی جونسون «رااe)»»‏ (د0یصoطل .)C.1.‏ أن مشاکل 
الطائرة ۲-38 أثناء الانقضاض» أو عند محاولة إصلاحه هى جزء من مشاكل 
وجدت لاحقاً فى طائرات أخرى أثناء الانقضاضات عالية السرعة. 

ولعل التأثير المهم للانضغاطية في الطائرة ۴-38 كان متمثلاً في الزيادة الهائلة 
فى مساهمة الاستقرارية الطولية السكونية للذنب الأفقى (انه) 1ة٤٣z0:إهط)‏ . 

وهذا كان عائداً للفقد في ميل منحنى الرفع للجزء الوسطي السميك من 
مطیار الجناح بسبب ظاهرة رقبقة الانضغاطية. کان الجزء الوسطي لمطيار جناح 
الطائرة ۴-38» (23015 )N40۸‏ بسماكة 115 من وتر الجناح» وكانت سماكته 
عند طرف الجناح 12/ من وتر المطيار (4412 .)١N4٥۸4‏ إن انخفاض ميل 
منحنى الرفع للجزء الوسطي من مقطع الجناح يقلل أيضاً من سرعة السريان 
(طdownwas)‏ للذنب»› مع زيادة زاوية الهجوم» ما يعلل الزيادة فى الاستقرارية 
الطولة. النكوتة. 
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الشكل 1-11 توزعات الضغط على المقطع الانسيابي 4412 N۸0٨۸‏ عند زاوية هجوم 1» 9 
درجة. من الأعلى إلى الأسفل»› وأرقام ماخ المفصولة هي 0.60 ,0.66 ,0.74 أو هي بقبقة 
الانضغاطية› التي تبدأعند رقم ماخ يساوي إلى 0,66 على مساحات السطح العلوي بين 
الأسهم )من : .1938 ,646 (Stack, Lindsey, and Littell, NACA Rept.‏ . 
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وبنفس الدرجة من الخطورة کان تغیر جنیح موازنة الغوص 0۷1ل-ع0sه)‏ 
(«ء) عند الحاجة إلى معامل رفع إيجابي أثناء النتر (اuهااuام)‏ من حالة 
الانقضاض. ويبيّن الشكل 2-11 حالتي الزيادة الاستقرارية» وتغير جنيح 
الموازنةء الذي تم قياسه باستخدام نموذج الطائرة ۶-38 في نفق هواء يميس 
(Ames/NACA)‏ ذي الارتفاع 16 (Ericson, 1942) lea‏ . 


| rE 
2 - 


E 
ا‎ 
HE 


مدامل عزم التسلق/الانحداره “© 


/ 
ا 


7 


BEES SBS 
ا‎ e 


الشكل 2-11 تغير معامل عزم التسلق/ الانحدار مع معامل الرفع لنموذجين ختبرين في النفق 
الهوائي عالي السرعة (16 قدم) آميس في ۸٨0۸‏ . يزيد الاستقرار الطولي السكوني بشكل 
كبير عند أرقام ماخ العالية ينخفض توازن معامل الرفع (عند عزم تسلق/ انحدار صفر). 
البيانات العليا من أجل الطائرة لوكهيد ۴-38. والدنيا من أجل الطائرة دوغلاس 5٤٥-4‏ . 
)مڻ : 1943 ,767 .(Hood and Allen, NACA Rept.‏ 
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القلايات الداخلية 
ا 


القلايات الخارجية 


جمعية الارشاد الوطنية للطيران 


aC 


وتر القلاب الثابت 

اھ کی طول باع الجناح 

الشكل 3-11 قلابات استرداد الانقضاض المزودة بها الطائرة لوكهيد ۲-38 في النفق الهوائي 
عالي السرعة 16 قدم آمیس فی N۸٥٩۸‏ وفيما بعد الطائرة 10-[۴-38 )من : Ericks0۸,‏ 
.(NACA WR-A-66, 1943‏ 


زاوية القلاب 


لقد اجترح أركسون وفريق N40۸4‏ في نفس العام حلولاً لهذه المشاكلء 
وفي السلسلة اللاحقة من اختبارات النفق الهوائي ذي القطر 16 قدماً. ولقد فاقم 
ن الفا و الق اديو الك ا مات مر عات ها عا فرق 
مقطع الجناح الوسطي الذي كان سميكاً بما فيه الكافية. وقد أجريت بعض 
التحسينات عندما تم تقويم خطوط هيكل نموذج الطائرة بإطالتها. إلا أن أهم 
«كسب» («نەع) تم الحصول عليه کان مع القلابات الشقبة في الجناح (lower‏ 
(apsاf surface spاit wing‏ الموضوعة على مسافة 1/3 وتر الجناح خلف الحافة 
الأمامية للجناح (الشكل 3-11). 

ولقد زادت القلابات المساعدة (كمها؟ رعهنانحسه)» التى سمّيت بعدئل 
بالقلابات المعالجة للانقضاض (كءمھ!ا؟ »)dive recovery‏ من ا رفع الموازنة 
))im 1ft coefficient)‏ في الطائرة ۲-38 ليصل إلى 0.55 عند سرعة مقدارها 
0.725 ماخ )1943 (Ericson,‏ . 


خير ما في الأمر أن ينخفض تأثير القلاب المساعد (مها؟ رعهنانحسة) مع 
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زيادة رقم ماخ. وأهمية تأثير هذا الانخفاض هي في تفادي تجاوز فرط التحكم 
)0vercontr01(‏ خلال عملية معالجة الانقضاض. 

لقد كان فرط التحكم في معالجة الانقضاض أمراً خطيراً بدون وجود 
قلابات لمعالجة الانقضاض» لا سيما عندما كان للطيارين قدرة تحكم بدفة 
الرفع (١ه٤ه۷ء!ه)‏ إلى الأعلى» عند رقم ماخ المنخفض. ولهذاء إذا طبق الطيار 
قوة شد ثقيلة على عصا القيادة وموازنة حركة أنف الطائرة المرتفع إلى الأعلى 
)nose up trim(‏ من خلال جنیح الضبط (ءطها ٣ذء))‏ لضمان استرداد الانقضاض 
ضد الاستقرار الطولي القوي وموازنة تغير حركة الأنف للأسفل. فعندما ينخفض 
رقم ماخ» ويبتعد تأثير العاملين الآخرين ستستجيب الطائرة إلى قوة الشد الثقيلة 
وإلى توضع جنيح ضبط حركة الأنف للأعلى» من خلال تنفيذ شد سريع 
ومفرط إذا كان التسارع عمودياًء أو الانسحاب السريع جداً بواسطة نتر الطائرة 
إلى الأعلى. فإذا كان التسارع طبيعيا وكان النتر شديداء فإن الطيار سيصاب 
بخهى» رفا 686600 وقد حك وغه اسقوس الا تة على الأعلى؛ 


بسبب تزايد قيمة £»› (عva[u-g)‏ . 


من ناحية أخرى وفي سلسلة جديدة من التجارب تم ربط 25 كتلة من 
سلسلة 10-[۴-38 بقلابات استعادة الغوص (ءمھا؟ رإم۷هء٥ء‏ مi۷ل)‏ التى يجهز بها 
هذا النوع من الطائرات وبدفات دحرجة معززة بالقدرة» الاش إلى قدرة 
تحكم بسرعات ماخ (رقم ماخ) كبيرة» وقلابات استعادة الغخوص التي ركبت 
علی طائرات »P-47‏ ۸-26 ۲-59 و80-P.‏ 


1 - 3 اختبارات انقضاض الطائرة ۲-47 فی حقل اختبار رایت 5۷e‏ ۲-47 
Tests at Wright Field‏ 
Jlطlڌرةö P-38 Lightning ةرئlطbنllı ãqıı yı Republic P-47 Thunderbolt‏ 
تاهما قال هة امن مقاندت: الحرت الالمة النافة كما فن الطار ة٠‏ ۳-58 
تمتلك الطائرة ۴-47 کا عالی |لlaÎء (supercharged engine)‏ کنا من 
التحليق على ارتفاع 35,000 قدم» وبسرعات انقضاض عالية» بما يكفي لتواجة 
انضغاطية مؤثرة في الاستقرارية والتحكم. 
لقد كانت تجربة ۴-47 مختلفة كثيراً عن تجربة ۴-38 فلا تستحق أن تذكر مجدداً 
(Perkins, 1970)‏ . 
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الشكل 4-11 إخفاق الطائرة ثونديربولت في التجاوب مع 4 درجات دفة رفع إلى الأعلى في 
انقضاض عند رقم ماخ 6. (من : 1970 (Perkins, Journal of Aircraft, July-August‏ . 


لدى اتباعها مسار الدخول 8 لتمارس انقضاضاً عمودياًء على ارتفاع 35,000 


قدم ينحرف أنف الطائرة بعيداً عن الخط الشاقولي الممثل للانقضاض العمودي. 


ويبدو أن لا استرداد ممكناً لوضعها هذا حتى عند سحب العصا إلى الوراء 


بالكامل وتفعيل جنيح الرفع (طta-up-seدn)‏ (الشكل 4-11). وعندما تصل إلى 
ارتفاع 1500 قدم یحصل تسارع عمودي مفاجۍ ویتم الاسترداد (إ0۷۴۲٥٥۲)‏ عند 
ارتفاع 20000 قدم» مع تقوس واضح للاأجنحة. 


لقد توضح من خلال الفحص أن هنالك ثلاثة أسباب محتملة لهذا 


التصرف» وقد نشرت هذه الأسباب في مؤتمر عقد في مختبر لانغلي في 
4. والأسباب الثلاثة هى : 


1 تكؤن الجليد على مفاصل دفة الرفع (evat01اe)‏ على ارتفاع 35000 قدم. 
2 - التواء مفصل دفة الرفع بسبب ضغط الأحمال. 
3 تاثیر رقم ماخ في الاستقرارية والتحكم. 
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ما یذکره بیرکنز (s«ناإه۴)‏ فى هذا المؤتمر حول هذه الأسباب» أن تيودور 
تيودورسن hedo Theodorse1)‏ الرياضياتى البارز فى »N.۸٤٨0۸4‏ وصاحب 
نظرية الرفرفة (رهعط)ا إماںا؟) كان من أشد ا تكون الجليد على 
مفاصل (ك#ع«ط) دفة الرفع في الذنب وبآنه السبب الرئيسي في المشكلة. أما 
الباحث المتخصص فى الھياكل فى N۸٣٨۸‏ ريتشارد رود (Richard V. Rhode)‏ 
فقد افترض أن ارا دفة الرفع هو المج فى جين ادعى رورت 
جیلروث (1٤ا1۲زG‏ ۲۲٠ط٥۸)‏ والمتحمس جون ستاك (Kءه)؟‏ «طه[) بأن السبب 
يعود بكامله إلى التحولات الإيروديناميكية. وفيما يلي مقتبس من ورقة بيركنز: 

لقد أصبح واضحاً أن اختباراً عملياً واحداً سيكون كافياً لحل الإشكال 
الكير بين هذه الف ر شات خندما بشد الان :العا إلى 'الخلف »> هل تك 
دفة الرفع إلى الأعلى أم تراها لا تتحرك؟ فإذا لم تتحرك فثمة واحدة من 
الفرضيتين الأوليين تكون صحيحة. ولكن إذا تحركت دفة الرفع إلى الأعلى فعلا 
ولم تستجب الطائرة كما ينبغي» فإن الفرضية الثالثة ستكون هي الجواب. 

اتفق سلاح الجو الأميركي كم۲٥٣‏ ٣ن4‏ 8ل في حقل رايت على القيام 
بهذه الاختبارات وجرت محاولات لإقناع أحد طياري الاختبار القيام بالمهمة» 
ولكن لم يكن أي من طياري الاختبار المتعاقدين متلهفاً للقيام بالتجربة» 
وكانوا سيقتنعون فعلاً لو زيدت الأجور. وأخيراً حلت المشكلة عندما قال أحد 
طیاري (کم۲٥٥‏ ان4) الکابتن ریتشی (ع1طءcنR‏ [yإا٭P]۴)‏ (الشکل 5-11)» وھو من 
آذكى الطيارين وأشدهم قدرة» ا سيجري التجربة بلا مقابل. أجرى ريتشي 
أكثر من ثلاثين اختبار انقضاض على الطائرة ۴-47 وكانت مكافأته وساماً علقه 
على صدره. 

لقد بيّنت التجربة تماما أن دفة الرفع لم تتحرك إلى الأعلى (إلى القيمة 
المتوقعة) أثناء الانقضاض› علماً أنه عند هذه السرعة العالية كان على دفة الرفع 
ن تنتج عزما قيمته 20 و إلى 30 غراما» بينما كانت الاستجابة الفعلية 0.5 
غرام» مما ظهر للطيار وكأن استجابة للقيادات لم تكن محسوسة مطلقا. ويذكر 
أن هذه الظاهرة تكررت لاحقا لدى طياري اختبار شركة ربيبلك (ءiاubمءR)‏ . 
لقد كانت الطائرة ۲-47 تعاني وبوضوح ظاهرة الرقم ماخ نفسهاء كما حصل 
للطائرة ۲-38 حيث سببت بقبقة الانضغاطية على السطوح الخارجية للأجنحة إلى 
تخفيضات في معدل سرعة تغير السريان (۷288«سه») وخاصة على الذنب 
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الأفقي ما سبب زيادة في الاستقرار الطولي السكوني» وانزياحاً سفلياً في موازن 
lلضbıط (nose-down trim shift)‏ . 


الشكل 5-11 النقيب الطيار بيري ريتشي (1918- 1944). طيار اختبار سلاح الجو في 
الولايات المتحدة الشجاع الذي نفذ 30 اختبار انقضاض على الطائرة ثونديربولت (صورة من 
القوى الجوية الأمريكية). 
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1 - 4 صعوبات الانقضاض فى الطائرتين ۲-51 و ۲-39 4م ۴-51 
P-39 Dive Difficulties‏ 


جرت اختبارات الانضغاطية أثناء الانقضاض على الطائرö North American‏ 
1]ıst8‏ ۴-51 في حقل رایت عام 4 استجابة للتقارير المقدمة من قبل طياري 
المقاتلات من مسارح العمليات. وقد كان كل من النقيبين الطيارين أميل سورنسون 
Sorinson)‏ .ا ان8m)»‏ وواللاس لین (۸ع1ا .۸ 11٥٥‏ ۷)» والرائد فرید بورسودي 
pa (Fred Borsodi)‏ الطيارون المعنيون بهذ lالٺختبlراٽ (Chilstrom and Leary,‏ 
(1993. كانت الطائرة ۴-51 تتسلق إلى ارتفاع 35000 قدم» ثم تنقض بقدرة 
محرك (iveل-إeسoم)‏ لتصل إلى أرقام ماخ عالية حيث يظهر تأثير الاأنضغاطية في 
الاستقرارية والتحكم باستخدام عداد ماخ مطور» شخص من هذه التجارب أن تأثير 
الانضغاطية يبدا في 0.75 ماخ» وقد استمر إجراء الاختبارات إلى حد 0.83 ماخ. 


من ناحية أخرى تمت مواجهة تغيرات موازن الضبط الطولي امع لu†نع«ها)‏ 
(esع«aطء im‏ وقوى العصا الثقيلة» ولكن عندما یزداد رقم ماخ الطائرة ۴-51 
إلى آكثر من 0.83 تظهر اهتزازات شديدة (عہاها؟اط رہوهط) حتى أن العديد من 
البراشيم في هيكل الطائرة ارتخت نتيجة للاهتزازات» وقد صنفت الطائرة بعدئلٍِ 
بأنها غير آمنة» ثم وضعت نهاية لهذه الاختبارات» ويذكر أنه أثناء إجراء هذه 
السلسلة من اختبارات الانقضاض أن الرائد بورسودي (ل0ءإ80) لاحظ موجة 
الصدمة الطبيعية (aveسw‏ kء0طء‏ امصإ0م) وكأنها خط متماوج من الضياء والظل 
یمتد على طول باع الجناح ابتداء من جذرہ ٥۵۲(‏ «سw)‏ المرتبط بالھیکل وحتی 
طرفه. ولقد صمت المشككون عندما أظهرت الصور الملتقطة بواسطة الكاميرات 
في الرحلات الجوية اللاحقة الحقيقة ذاتها. 


وبعد بضع سنوات خضعت الطائر ة 051ء۸1۵ ۲-39 8611 لاختبار انقضاض في 
مختبر ايميس في 4.. وكان الطيار المنفذ هو کلوسینغ «(L.A. Clousing)‏ 
وهو طيار مغامر شديد الاهتمام بنظرية الاستقرارة والتحكم. وكماهو معروف أن 
للطائرة ۴-39 جناحا سميكأ نسبياء فإن المطيار 0015 N40۸4‏ هو جذر الجناح 
ویستدق حتی يصبح 23000 N۸04۸‏ في طرف الجناح. ويتغير موازن الغوص -ع05ه) 
(”mاا‏ مسك حيث إن الزيادة فى الاستقرارية تواجه فى الانقضاضات حتى الوصول 
ا ا ا ا ا ی ا ا شو کل 
الرفع المصنوعة من القماش (ءإط4) بسبب الإجهادات عليها أثناء الانقضاض. 
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11 5 الاختبارات الإيروديناميكية فخ حدود السرعة الصوتية 


Transonic Aerodynamic Testing 


حيرة من أمرهم» فقد واجهت محاولاتهم الحصول على قياسات نفق هوائي موثوقة 
عند السرعات القريبة من سرعة الصوت (ماخ = 1( صعوبة كبيرة. ویعود الستسث 
فى ذلك إلى تعرض الأنفاق إلى ظاهرة الاختناق )choking phenome107(‏ فى 
النرغاك الد جد تاقار اك الد الط هه 
على النماذج تحت الاختبار عبر مقطع الفحص (۸٥ااءمء‏ tوم)»‏ كلما تزايدت 

ينسب فيليبس (s8م1ا!اPhi )W. Hewitt‏ إلى روبرت جيلروث (Robert R.‏ 
(ط٤٠G1۴‏ اختراع طريقة وحيدة للتحامل على هذه المشكلة» وهي طريقة تدويم 
التدفق على الجناح (0 fl0w meth‏ عwin).‏ ویبیّن الشکل 6-11 کیف یتم ترکیب 
أجنحة صغيرة بشكل قطع معدنية مستطيلة عمودياً على السطح العلوي للجناح» 
وفى منطقة يزيد فيها رقم ماخ المحلى (إء Mach numb‏ oca1ا)‏ على السرعة 
الجوية (سرعة طيران الطائرة). ولقد وصف فيليبس هذه الطريقة كما يلي : 

یُطلی الجناح بطلاء خاص لتحقيق انسیاب هوائي ناعم ومنتظم. وفيما 
يطبق نموذج الطائرة ۴-51 مناورة الانقضاض ثم الانسحاب السريع يهتز النموذج 
جيئة وذهاباًء وبتردد مقداره دورة واحدة في الثانية» فيغير زاوية الهجوم أو 
زاوية انحراف القلاب (ص۴14). تسجل القوى على النموذج بشكل مستمر بواسطة 
ميزان إجهاد موصول إلى مسجلة ذبذبات (۸م۲4عه|اازءوه). تدوم عملية الغخطس 
(#«ننك) حوالى 30 ثانية» يزداد خلالها رقم ماخ على النموذج ليصل إلى 0.7 
وحتی 1.2. .. ویستخدم لذبذيبة النموذج عادة موتور تشغيل مساحات السيارة 
يعمل بالخواء (1992 ,sمنا1طP)‏ . 

وفي مرحلة لاحقة اعتبرت كل من طريقة تدفق الجناح والبيانات 
المستحصلة من نماذج الإإسقاط الصغيرة drop mode‏ ااsma)‏ لاغية عملياً 
وذلك لاختراع ما يسمَّى النفق الهوائي القريب في السرعة الصوتية المسامي» 
أو مشقوق الحنجرة )porous or sاotted-throat transonic wind tunne|)‏ على ید 
رايت (†1ګWri‏ .8 )Ray‏ الذي يعمل فی مختبر لانغلی »)N۸4٤٥۸4(‏ حوالی عام 
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ج 
الشكل 6-1 نصف نموذج طائرة بجناح متراجع تم تركيبه على السطح لعلوي لجحناح الطائرة 
شمال أمریکا ۳-51 من أجل اختبار جريان الهواء على الجناح أثناء الانقضاض. النموذج 
مصمم ليناسب السرعات على الحدود الصوتية» بينما الطائرة ليست كذلك. (من: 
(Phillips, Journal American Aviation Historical Society, 1992‏ . 


1 - 6 اختر ع الجناح المتر اجع لخlلف Invention of Sweptback Wing‏ 
إن قصة اختراع الجناح المتراجع من قبل روبرت جjig (Robert 1. Jones)‏ 
فی أمريکا» وأدولف بوسمان (١۳4۸ءءں8‏ طماهل4) فى ألمانيا» كل على حدة» 
وبشكل مستقل» قد رويت مرات عديدة. إلا أن بعض الاستشهادات الأولى عن 
الاستقرارية والتحكم وتأثيراتها في الأجنحة المتراجعة تعود إلى هذا التاريخ أيضاً. 
ولقد وجد أن مشاكل الانقضاض والاستعادة السريعة فى الطائرات ذات 
الأجنحة المستقيمة السميكة مثل طائرة 6۵ءط٤٥م1‏ ۲-38 تعود إلى التزايد الكبير 
في الاستقرارية السكونية الطولية (رأناطهst static‏ ongitudenalا)‏ عند أرقام ماخ 
العالية. وعليه» فإن النتائج النظرية المبكرة (1946 )[٥١6s,‏ هي من الجودة بحيث 
لا تصدق. فقد أوضح جونز أن الاستقرار الطولي السكوني» أو موضع المركز 
الإيروديناميكي في أجنحة دلتا المتراجعة بحدة إلى الخلف لا تتغاير مع رقم 
الماخء إبتداء من الصفر وحتى السرعات الفوتية (فوق الصوتية). وقد تم تأكيد 
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هذه النظرية من خلال تنفيذ اختبار على جناح دلتا (مثلشي) ذي نسبة وجاهة 
)aspeet ration)‏ تساوي 0.75» وحافة أمامية متراجعة بزاوية 79 درجة. وقد تبيّن 
فيما بعد أن الأجنحة ذات نسبة الوجاهة المتدنية هذه لا تكون عملية للطائرات 
التي تعمل خارج المطارات الاعتيادية. 

وهذا يعنى أن الأجنحة المتراجعة إلى الخلف تكون أكثر عملانية فى الطائرات 
إذا كانت E LS‏ عالية. وفى الأجنحة المتراجعة ذات نسبة ال اة المعتدلة 
يحصل انزياح في الأحمال ا لباع الجناح (outboard shift in additional‏ 
2din8(‏ ا anمpء‏ (الشکل 7-11). ويڙدي هذا الانزياح إلى انهواء طرف الجناح 
41ء نا و«ذس) في زوايا الهجوم الواطئة. ولاسيما في الآجنحة المتراجعة ذات 
نسبة الوجاهة المعتدلة إلى العالية. ويؤدي انهواء طرف الجناح إلى توقف غير 
مستقر في عزم زاوية التسلق/الانحدار أثناء الانهواء (الشكل 8-11). أي فقد 
الرفع وراء نقطة مركز الثقل (yااv‏ 4ع ۴ه إمامع) ما يجعل الطائرة وأجنحتها 
تغوص وأنفها إلى الأعلى لتدفع الطائرة عميقا في لجة الانهواء. 


قم حسايه يائطريقة 


المذكور_ة قي اثمر جع 68 , حح 
Ae/4 30°‏ 


تم حسايه بالطريقة 
المذكورة قي 69 of re۴.‏ 
انعرجع 5450 4ر۸ 


1.0 
8 , يياتات تجرييية‎ 
(ref. 7O) 
ae 
2 Ae/4 3 49° 
6 
.4 
.2 
0 2 4 .6 8 1.0 


2 
الشكل 7-1 لانزیاح الخارجي في توزیع التحميل الإضافي على باع الجناح الناتج من 
استخدام جناح متراجع للخلف. يزداد التحميل في الطرف عند زوايا الهجوم العالية» ما يؤدي 

. (Furlong and McHugh, NACA Rept. 1339, 1957 : إلى الاميار )من‎ 
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Acر430°‎ Ac/aI5° Ar/a30° 
1.6 
1.2 
4 
8 
4 
0 . 
04 O -08 O0 -08 ~16 0 -.08 ~6 
Cm Cm Cm 


الشكل 8-11 تأثير التراجع للخلف في توقف معامل عزم التسلق/ الانحدار عند الانهيار. 
الأجنحة المستقيمة والمتراجعة بمقدار 15 درجة تكون مستقرة ما بعد الانميار؛ ويكون الجناح 
المراجع بزاوية 30 درجة غير مستقر (أنف للأعd(. Furlong and McHugh, : jn)‏ 
.(NACA Rept. 1339, 1957‏ 


من جهة أخرى» يؤدي التوقف المستقر لعزم الغوص» أو الغخوص والأنف 
إلى أسفل إلى معالجة وتصليح الانهواء» شريطة أن تضبط دفة الرفع في أوطأً 
N E LES‏ 
»)undesirable wing drop)‏ وإلى انعكاس (اهءإه۷٠ء)‏ أو إشارة موجبة إلى مشتق 
تخامد الدحرجة م٤‏ ما يجعل الدخول إلى الانهيار («اطه) والبقاء فيه أكثر 
سهولة» فإن شرط الدوران الذاتى («٥ناواهإهاںه)‏ فى الانهيارات هر م٥٤‏ 
موجب القيمة. ۰ 

E E E NTE ET 
القليلة حيث تعمل دوامات الحافة الأمامية للجناح على إحداث الغطس» أو‎ 
ف مرحلة الانهواء.‎ (pitching moments) الاستقرار» أو عزوم الغطس‎ 


ويذكر أن علاقة مميزة قد أنتجت تظهر الدمج بين تراجع الجناح» ونسبة 
الوجاهة الذي يوفر (أي الدمج) إمَّا استقرارأًء أو توقفات عزم الغخوص غير 
المستقرة )1946 (Shortal and Maggin,‏ . 
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يبيّن الشكل 9-1 خیاراً عا يشمل تأثيرات نسبة النحJgة (taper ratio effect)‏ 
»)Furlong and Mc Hugh, 1957)‏ وقد تم تحديد المنطقة المستقرة لتكون موسعة 
من أجل الأجنحة النحيلة جداً. 

تقع أجنحة الطilئرة .McDonnell-Douglass F-4 Phantom‏ ذات نسبة 
الوجاهة 2» وأن ربع وتر الجناح متراجع بمقدار 45 درجة» على حدود استقرار 
شورتال - ماجين (yااا¡ S4‏ ”عع M-ta1ءSho)‏ لتحقق توقف حيادي لعزم الغوص 

تكون الأجنحة المتراجعة ذات نسب الوجاهة العالية النموذجية لطائرات 
الركاب» غير مستقرة عند الانهواء بدون وجود تصاميم إضافية. فعلی سبیل 
المثال يقع جناح الطائرة 1011 4٥ءط)ءه1»‏ ذو نسبة الوجاهة 6.95 وتراجع ربع 
وتر الجناح بزاوية 35 درجة» في منطقة الاستقرار عند حصول عملية الانهواء. 


أجريت محاولة مبكرة لتقدير خواص الاستقرار والتحكم في السرعة 
المنخفضة (أثناء الطيران الفعلى فى الطائرات ذات الأجنحة المتراجعة إلى 
الخلف» ونسبة الوجاهة المعتدلة وقد أجريت المحاولة من خلال تحريك 
أجنحة الطائرة 05۲4ءع«ذK‏ ۲-63 - 8611» وإعادة ربطها بالجسم بزاوية انسحاب 
مقدارها 35 درجة. وفى نفس الوقت جرى زيادة طول الذنب بإضافة جزء عرضى 
ثابت إلى خلف الحافة الخلفية للجناح. وقد أطلقت N۸٥04‏ على طائرة الببحث 
الأولى هذا الرمز L-39‏ . وکان اول طيران للطائرة 1-9 قد نفلذه جونستول 
)A. M. Johnston)‏ الذي صبح خلال سنوات قليلة فيما بعد طيار الاختبار 
المشهور على النموذج الآولي لطائرة الركاب النفاثة 707 التابعة لشركة بوينغ. 

بيّنت اختبارات النفق الهوائى التى أجريت على الطائرة 1-39 زيادة عادية 
ف تاشر الزاوية الثنائية (e1عمa (dihedral‏ للجناح » مع تزايد زاوية الهجوم. ذلك 
أن معامل عزم llئدحىرجة (rolling moment coefficient)‏ في الانزلاق الجانبي 
يصح کبیرا والطائرة في وصح استقرار اتجاهي قريبة من مرحلة الانهواء. ولقد 
كان هنالك قلق حقيقي على الطائرة 1-39 فيما إذا حدث الانزلاق الجانبي خلال 
الإقلاع أو لك التقرب للهبوط› أو كنتيجة لهبوب رياح سطحية (gusts)‏ « أو 
للاستخدام دفة الاتجاه لإجراء تصحيحات تعرض لرياح عرضية أ٣سw-ء0إء)‏ 
(«ەناءهإهت» عندئلٍ سيتغلب عزم الدحرجة الناتج من تأثيرات الزاوية الثنائية» 
على دفة الدحرجة وستتدحرج الطائرة خارج نطاق السيطرة. 
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الشكل 9-11 إحياء حدود الاستقرار الطول التجريبى للأجنحة المتراجعة للخلف لشورتال 
وماجين» والموسعة لتتضمن تأثير نسبة النحولة. )من : Furlong and McHugh, NACA‏ 


. (Rept. 1339, 1957 


كانت هذه التداعيات المريعة جزءاً من إيجاز ما قبل الطيران إعطاها أحد 
مؤلفي هذا الكتاب (ابزوغ) لطيار الاختبار جونستون. ويذكر ابزوغ آنه لم يتلق 
ية ردة فعل من الطيار ولا حتى سؤال» وعلى العكس بدا عليه شيء من الثقة 
الزائدة بالنفس تفوق ثقة طيار الاختبار العادي. وانتهى كل شيء على ما يرام» 
و و وا ا ال اا 
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للجيل القادم من الطائرات النفاثة المقاتلة والتجارية على طريق التحقق. 


7-1 تطويع الأجنحة المتراجعة للخلف في السرعات البطيئة ءدطام٠سS‏ 
Wings are Tamed at Low Speed‏ 
لقد كان نجاح الأجنحة المتراجعة للخلف بمقدار 30 إلى 45 درجة» 
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واستخدامها الروتيني» مصدراً من مصادر الاستغراب لمهندسي الاستقرار والتحكم 
التقليدين الذين كانوا ناشطين في أربعينيات القرن الماضي. أما الجناح الذي تم 
تخيله من خلال تراجع الحافة الأمامية إلى الخلف مع المحافظة على استقامة 
اف اة ار افا إلى ال و اة وة عل رجات ققد كان 
مصدرا من مصادر الاستنكار لهزلاء المهندسين. ولعل المرء يتوقع انهواء مبکرا 
لطرف الجناح st11(‏ ذا )win8‏ مع تزاید زاویة الهجوم» أو حصول هبطة عداس) 
«drop)‏ ٹم انعكاس فى انخماد الدحرجة damping rever21(‏ 1اro)‏ ومن الأمثلة على 
طائرات الأجنحة المتراجعة بإمالة الحافة الأمامية وإبقاء الحافة الخلفية مستقيمة أو 
شبه مستقيمة : الطائرة North American SNJ Texan ةرئilٰ¦طll, « Douglas DC-3‏ . 


Wing leading edge devices معدات الحافة الأمامية للجناح‎ 1 - 7 - 1 


عندما أصبح التراجع الكبير للأجنحة أمراً ضرورياً في الطائرات التي تطير 
بأرقام ماخ عالية» وجد مبكراً أن التراجع الكبير مقروناً بنسب وجاهة معتدلة 
يمكن تحقيقها عملياً من خلال وسائل (ك#٠iهل)‏ تضاف إلى الحافة الأمامية 
للجناح. ومن هذه الوسائل شقوق (كاهائ)» وشرائح متحركة أو قدات (كأهائ)» 
وقلابات الحافة الأمامية «(cambers) ٽڼlı>g «(leading-edge flaps)‏ وخطم 
آمامي قصير r411(‏ n0se-untاb)‏ (الشکل 10-11). 

استخدمت شقوق الحافة الأمامية قبل قدوم الأجنحة المتراجعة للخلف 
كوسيلة لتصحيح انهواء طرف الجناح في الأجنحة المستقيمة شديدة النحول» 
كما فى الطائرة aإں†دء۷‏ ۶۷-1 64ءطkءم1‏ . أما الشقوق الثابتة فأضيفت لتحقيق 
في الان الطب 

آما الشرائح أو القدات الممتدة اهاه أو قلابات الحافة الأمامية فهي تمتد 
عادة في السرعات البطيئة وتتراجع تماما عند الطيران التطوافي (cruise flight)‏ 
وعندما تفتح › فإن شريحة أو قلاب الحافة الأمامية يؤّخر الانفصال (١٥1اهإaمse)‏ 
بزيادة التحدب (cam be۲)‏ الموضعي للجناح. 


من ناحية أخرى» استخدم ضغط الامتصاص العالي على السطح العلوي 
للقدة (14ء) عندما يقترب الجناح من الانهواء وذلك لفتح هذه القدات فى 


الطائرة ۴۳-86 والطائرة ۸35 sيaاع0uط»‏ وط۸4. لتفادي عمليتي الفتح والغلق 
الهيدروليكى» وأنظمة الدارات المغلقة. 
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إن عملية الفتح الذاتي للقدات (كاهاء) قد ترهق أعصاب الطيارين 
وعموماًء عندما تزداد زاوية الهجوم تميل قدة أحد الأجنحة إلى الرفرفة وفتح 
الشريحة أو القلاب بزمن يسبق شريحة الجناح الأخرى. 


آنف متدلي_-قلاب الحافة الأمامية الحاقة E‏ 
بقلاب ممتد ممتد ٤(‏ ھائ 


a ر‎ 


a 99° 

الشكل 10-11 أشكال الانہواء على الجناح المتراجع المجهز بقدّة (141) على امتداد الحافة 

الأمامية» أو قلاب الحافة الأمامية» أو أنف منحني إلى الأسفل. يتوقع عدم انهواء الطرف في 
الحالات الثلاث (من : 1957 ,1339 .(Furlong and McHugh, NACA Rept.‏ 
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وعلى أية حال» عندما تكون زوايا الهجوم» إلى حد كبير» قرب نقطة 
انهواء الجناح» وحينما تفتح الأحمال الهوائية القدات» فإن للقدات المفتوحة 
هذه تأثيراً ضعيفاً في رفع الجناح. بينما يظهر عدم التناظر في هذه القدات خطر 
عند زوايا هجوم أخفض بكثير من زوايا انهواء الطائرة التي لها ميل قليل أو لا 
ميل بالمرة للدحرجة (عدناآاهإ). 

ومع توفر أنظمة هيدروليكية أفضل أصبحت قدات وقلابات الأجنحة مزودة 
بهذه القدرة عالمياً. هذا ولا تكون هذه الوسائل مرغوبة في بعض التطبيقات»› 
كما فى حالة الطائرات الخفية (كعصوام انه طاهءاء) وذلك بسبب بعض 
المعالجات الخاصة والمطلوبة لتفادي رجوع (ارتداد) موجات الرادار من على 
نقاط تلحيم شرائح الطائرة. ولعله من المشكوك فيه فيما إذا كانت هذه 


وستذكر الوسائل الأخرى المحسنة لخواص الانهواء» في الفصول اللاحقة. 


1 7 - 2 حواجز وبُنى تعليق المحرك على الجناح Fences and wing‏ 


engine pylons 


حواجز (fences)‏ الجناح هي لوحات صغيرة توضع باتجاه سريان التيار 
على السطح العلوي للجناح. المقصود منها التعرض لطبقة انسياب التيار 
المحاددة (إeرها‏ owا؟‏ yرboundar)‏ قليلة الطاقة (باتجاه طرفي الجناح)» وبدونها 
يبطئ الانسياب» وقد ينفصل (يفقد استمراريته) مسبباً انهواء طرف الجناح. 

أوجدت الحواجز على أجنحة أوائل الطائرات النفاثة متراجعة الجناح مثل 
Gulfstream II, «Tupolev TU-S4M, «Sud Caravelle «Comet 1‏ . 

تعمل بنى تعليق المحركات النفاثة تحت الجناح (onsارم )engine‏ کہدیل 
للحواجز المتوضعة على السطح العلوي للجناح» في الأجنحة المتراجعة ذات 
نسبة الوجاهة العالية. وقد اكتشفت هذه الحقيقة من قبل شركة بوينغ» وربما من 
خلال برنامج اختبار النفق الهوائي للطائرة 8-47. يبين الشكل 11-11 كيف أن 
الدواميّة المحاددة (رانعنام لصuهط)‏ للجناح أثناء الرفع تحرض السريان الجانبي 
was1(‏ ideء)‏ على مجموعة الباسنة - بنية التعليق (nacelle - pylon combinati0¬)‏ 
ال فد رها ا جانا (14#104۵ء) . وينتج من الحمل الجانبي لمجموعة 


الباسنة - بنية التعليق دوامة الطرف أو الحافة (×إv0‏ مع إ0ما) التي تكون 
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معاكسة لطبقة السريان الخارجية المحاددة للجناح» التي تميل إلى اتباع خطوط 
الضغط المتساوي (كإةطهءا) على الجناح وتخفيض الميل نحو انهواء طرف الجناح» 
فترتفع الطائرة (من-طءم) . وقد استغلت هذه الظاهرة الطائرة ۸-52» والطائرة 
7 8ہ1ە8 بحيث لم يتطلب تجهيز حواجز طبقات محاددة على السطح العلوي 
لجناح هاتين الطائرتين. 


متظر علو ي شعاع السرعة 


الصافي تحت الجناح ۷ 


دوامة تعلیق المحرك السقلية 


الشكل 11-11 خط غور الدوامية الملحرض لحريان جانبي على بنى تعليق المحرك النفاث. 
يحدث تحميل بنية التعليق دوامات على السطح العلوي تعاكس الجريان الطبيعي الخارجي لحدود 
طبقات الجناح » مخفضة الميل لفصل الجريان عند أطراف الجناح. 


ESOT EN GE ES a 
e) ES CAE ND BEA EE 
فإن مجموعة‎ .)wing sPa0( الطبقة المحاددة للسريان نتيجة تقليص باع الجناح‎ 
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الباسنة - بنية التعليق تسبب أيضاً انهواءَ مبكراً للجناح في منطقة عمود التعليق. 

وعندما ثبتت شقوق (ءاه1ء) على مقدمة الجناح بالقرب من عمود التعليق 
(تفتح فقط عندما تنزل القلابات بالكامل) لمنع الانهواء في تلك المنطقة» احتج 
الطيارون لبروز مشكلة تسلق الطائرة (من طءاإم)» (1992 ,اام۷ءطء) بشكل غير 
مرغوب. 

تم علاج مشكلة التسلق من خلال تقليص حجم الشقوف» ولاحقاً بتقصير 
بنية التعليق من الخلف إلى موضع نقطة ركود الجناح في أقصى معامل رفع 
)stagnation point at maximum lift coefficient)‏ . إن تقصير بنية التعليق يخفض 
أيضاً رقم ماخ المحلي العالي المسمَى «البقعة الحارة» أ0صء۲٥٠1)‏ على سطح 
الجناح ف في السرعات التطوافية (dعءمء‏ مcruis)‏ . 

أدرك متخصصو الأيروديناميك في شركة دوغلاس خلال دراسات تطوير 
الطائرة 0٥-9‏ في النفق الهوائي أن ليس لمجموعة الباسنة - بنية التعليق من فائدة 
جمّة» وعندما أخذوا مجموعتين من باسنة - بنية تعليق من طائرة (٤٣-8‏ وركبوها 
على طائرة DC-9‏ عولجت مشاکل انهواء طرف الجناح في هذه الطائرة. ارا 
اختزل حجم بنية التعليق وعدلت انسيابيته» وأعيدت تسميته بالفورتيلون 
(صvorti110)»‏ وسجل کبراءة اختراع. 

اختبرت مواة ا o‏ 
دوامي مرغوب به» ولکن› وإلى حد الآن لم یکن هذا الإإجراء کافیاً لتخليص 
الطائرة من الانهواء العميق. 


للطائرة 5٤٣-10‏ مولدات دواميّة (sءkه۲اء)‏ بشکل سطوح ايروديناميكة صغيرة 
الهجوم العالية. ومثل هذه السطوح وجدت أيضاً على بعض الطائرات البوينغء 
ولكن على جهة واحدة فقط من الھیکل. کتب دافيد ندر (David A. Lednieer)‏ 
فى مقالة له ما يلى : 

القصة التي سمعتها تفيد بأن شركة ماكدونالد دوغلاس ڌ تمتلك براءة اختراع 

خاصة باستخدام «مولدات الدوامة» على جانبى باسنة هيكل المحرك (ع]1ءءة١)‏ . 

ولكن بوينغ تحايلت على حق هذه البراءة بن وضعتها على جانب واحد 

من الهيكل. 


30 


8-1 مسافة تغييرات مُوازن الضبط العائد للانضغاطية Trim Changes‏ 
Due to Compressibility‏ 


إن أحد تأثيرات الانضغاطية (رانانازووهإمطهء) فى استقرارية الطائرة 
والتحكم بهاء الذي لم يتخلص منه باستخدام الأجنحة ا أو الرقيقة 
کان تعْيّر موازن الضبط الطولي (longitudinal trim change)‏ عiد‏ التسارع أو 
التباطؤ خلال سرعة الصوت (ماخ 1). وكانت هذه من المشاكل القاسية في 
الطائرة ۴-38 44ءط)ءم[» ومثيلاتها. ولكن سرعان ما بدأ مصممو الأجنحة 
ا ا ج هواد ال عا وال ر وازن الط ال كاف ٠‏ لى 
موازن الكتروني. وهذا يتم» مثالياً إمَّا مباشرة على سطح تحكم طولي مختلف 
عن ذلك المؤصل بنظام تحكم مقصورة الطيار» أو من خلال سلسلة توصيلات 
بين نظام الشعور الصنعي (”ءاءرء 1ءء اهعا؟ن٤اه)‏ في المقصورة والمشغل 
)actuat01(‏ على سطح التحكم. 

لقد كان تغير موازن الضبط الطولى لإنزال إلنزف (nose down longitudinal‏ 
(صنع) أو ما يسم (tuck under)‏ ا من ماخ 1»> مشكلة خاصة لطائرة 
Douglas F4D-1 Skyray‏ المستخدمة من قبل سلاح بحرية الولايات المتحدة في 
عام 1953 وذلك لإحراز رقم قياسي عالمي بالسرعة. سمّیت ۴4۲-1 بعدئلٍ 
بالطائرة ۴-۲» وكانت مجهزة بقيادات اليفون (sاهء†مهء‏ «معام) ولكن بدون 
معوض التغير في موازن تضبيط ماخ. 

أحرزت الأرقام القياسية بالسرعة من قبل الطیار روبرت ران (۸41 .0 #طاهR)‏ 
بارتفاعات منخفضة جداً فوق مجال مقاس في قاعدة أدوارد الجوية في كاليفورنيا. 

وقد كان الارتفاع الواطى الذي تغير فيه موازن ضبط الانضغاطية قد بالغ في 
تأثیره» فقد غیرت ۴4٥-1‏ عامل الحمل (إهاءة؟ )1٥4۵‏ أو (8)» في سرعة ماخ 
واحد على مستوى سطح البحر» بمقدار 1.5 لكل درجة تغير في زاوية الهجوم. 


وعند أعلى سرعة تم الوصول إليها استخدم ران قوة النتر (١١۲ه؟‏ الدم) للتغلب 
على تغير موازن ضبط الغطس. وفي نهاية الجولة» والدوران للعودة إلى المضمارء 
اننخفضت السرعة وعادت الحاجة إلى قوة النتر أو الشد على العصا (عءإه؟ إوuم)‏ . 
وطبعاً كانت هذه الحركة على نقيض حر كة السحب (١ع١إ0؟‏ a1إntهco‏ 1اuم)‏ المطلوبة 
في الدورانات. 


طار ران بنسخة جديدة من الطائرة ۴4۲-1 بعد تزويدها بمحرك ذى 
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قدرة عالية من طراز .[57-٨۴-2‏ وعندما وصلت الطائرة إلى سرعة 0.98 ماخ وهي 
على ارتفاع 500 قدم فقط فوق المحيط» استخدم ران موازن ضبط سطوح 
التحكم )trim sur ۴2ce5(‏ وثبتھا علی وضع تسلق (مں - )۸٥6‏ للتغلب على میل 
الطائرة للغطس عند الاقتراب من سرعة 1 ماخ» مما وفر له تحكم أكثر دقة في تلك 
السرعة الهائلة بالقرب من سطح الماء. ولکن› عندما أوقف ران الحارق الخلفي 
)after burne۲(‏ للإإبطاء سرعة الطائرة» نتج من موازن ضبط التسلق up(‏ - ٭sمہ)‏ نتراً 
(pull up)‏ مفاجعاً غير متحكم به بمقدار ع 9.1. وعندما حطت» كانت الطائرة 


تعرضت لإجهاد شديد وقد تمعجت في مناطق عدة» ولكنها تمكنت من الهبوط. 


وفرت اختبارات طيران الطائرة 545۲١‏ ۴-86 المزودة بتجهيزات ممتازة» نظرة 
جيدة وغير اعتيادية حول مشكلة تغير موازن الضبط في حدود السرعة الصوتية 
.)And reson and Bary, 1955(‏ فقد أظهرت القياسات زيادة ملحو ظة في الاستقرارية 
السكونية الطولية وانخفاضا في قدرة تحكم دفة e‏ 
وحتی 0.97 . وأظهر سجل النتر من الغوص (اuهااuم (dive‏ ا في موازن الضبط 
عندما تتخطی ۴-86 مدی الماخ نفسه وهي تتباطاً بمناورة النتر من الغوص. 


هذا وقد لوحظت مشكلة تغير موازن الضرط ف في السرعات الفوتية (فوق 


الصوتية) في الطائرة Super S4١‏ ۴-100 ولکن بشدةۃ أقل. في مراسلة غير 
منشورة» یتذکر بول أندرسون (0۸ء۲ل م۸ .8 اسه۴) الأحداث التالية : 


أول شكوى كانت تدعى أن موازن الضبط لا يمكن استخدامه فى السرعة 
التطوافيه» وقد صرف ا الجهد والوقت في إعادة تصميم أنظمة موازنات 
ضبط محورة واختبارها طيرانياً (بدون تحسن يذكر)» حتى أدركنا في النهاية ما 
كان يحصل حقيقة» والجواب» طبعاًء كان التغذية الخلفية لرقم ا في نظام 
التحكم بالطيران . .... وقبل ذلك»› عر ف ميل وضعية الموازن 11z۲ط4ء)‏ 
(«ەنااومم مقابل السرعة «بالاستقرارية السكونية الطولية» فعندما زج 
المركز الإيروديناميكي ع ر رقم ماخ]» > لاحظ بعض الركاب أن 
الطائرة بدت غير مستقرة. أخيراً قررنا تغيير اسم موقع الموازن مقابل 
السرعة إلى استقرارية السرعة (راناطادء لعءمء). وإنهاء اللإإشكال. 


ثم استمرت معوضات موازن ضبط ماخ (mach trim compensators)‏ 
كأنظمة منفصلة تعمل كميزة معتمدة فى الطائرات الفوتية ولسنوات طويلة» حتى 
ظهرت أنظمة متكاملة للتحكم بالطیران من خلال lلÎںڵmك (integrated fly by-‏ 
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wire contra system s(‏ . وکمٹثال على واحد من أقدم معوضات موازن ضبط ماخ 
المنفصل» نظام ضبط ماخ الأوتوماتيكي لطائرة الركاب 707 ع«1ه8. ويعمل هذا 
النظام على وضع الطائرة بوضع تسلق (ما )1٥8‏ بدرجتين لدى وصولها إلى 
سرعة 0.82 ماخ. وقد أصبح معوض موازن ضبط ماخ في الأنظمة المتكاملة 
للتحكم بالطيران من خلال الأسلاك/ الآن واحداً من برامج زيادة الاستقرار 
العديدة في كمبيوتر التحكم بالطيران. 


8 1.0 EEELEEEET 


9 

4 4 
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الشكل 12-11 تغير موازن الضبط في الحدود الصوتية للطائرة ۳-86 سابر. في زمن يساوي 5 
ثانية» يستمر التسارع العودي بالرباةة على الرغم من تحريك دفة الرفع إلى أسفل. هذا کان 
بسبب انخفاض رقم ماخ من 0.97 حتى 0.94 وحيث أصبحت الطائرة غير مستقرة (من : 
(Anderson and Bray, NACA Rept. 1237, 1955‏ . 
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1 - 9 التسلق عند حدود سرعة الصوت Transonic Pitchup‏ 


إن التسلق (صن طءاإم) بسرعة قريبة من السرعة الصوتية وبزاوية هجوم عالية 
هي حالة من اللاستقرارية سببها انعكاس عزم تسلق «الجناح - الهيكل» المستقر 
والطبيعي› م تغير زاوية الهجوم. في مدى زاوية الهجوم المستقرة الطبيعية»› 
تسبب الزيادة فى زاوية الهجوم عزوم غوص »)pitching moments)‏ أو انف إل 
الأسفل (««٠ل-6ء٥1).‏ وعلى النقيض في زوايا الهجوم العالية للأجنحة 
المتراجعة وفي السرعات الفوتيةء يعكس الانفصال في سريان الهواء على 
الألواح ءاء«هم الموجودة على سطح الجناح» عزم تسلق «الجناح - الهيكل» من 
السالب إلى الموجب» أو إلى حالة التسلق (صن-هءهه) وتبقى الطائرة في حالة 
دوران باتجاه الأنف المرفوع» مزيدة بذلك زاوية الهجوم. ويمكن أن تحصل 
هذه الحالة حتی مع استخدام الطيار لتحكم غو ص (nose-down c01101)‏ . 

لو حظت هذه الظاهرة لأول مرة أثناء طيران تجريبي جری في آب/ أغسطس 
9 بطائرة الاختبار aءء†Skys‏ 2-588-11 asا0ug(‏ بقیادة الطیار روبرت شامبین 
)R bert Champine)‏ . فبينما كان الطيار يسحب الطائرة بقوة 48 بسرعة 0.6 
ماخ. فجأة تسلقت الطائرة إلى الأعلى بقوة ع6. ولم يكن هذا مفاجئاً منذ أن 
ينت اختبارات النفق الهوائي انعكاس عزم تسلق/ انحدار الجناح = الهيكل في 
زوايا الهجوم العالية. 


هذا وتؤخر مولدات التدويم pitch up Jلستll Jgلح (vortex generators)‏ 
السريع › لوهلة» فی الطائرة 1-(0» وبمقدار 5 فی مقياس ماخ. 

کان لدی سیث اندرسون (e0۲ل‏ "۸ .8 طا8)» وریتشارد براي )Richa۲4‏ 
Sray)‏ في عام 1955 فرصة لإإاجراء تحلیل تفصيلي على نفس ظاهرة التشنلق 
(صithupم)‏ في السرع الفوتية التي أجريت على الطائرة ۴-86» في مختبر 
أميس للطيران .)ames aeroneutica] laboratory)‏ وکان مفتاح الدراسة قياسات 
عداد الإجهاد لحمل الذنب الأفقي الذي يفصل عدم استقرارية الجناح - الهيكل 
عن التغيرات فى التيار النازل (طئدس «سه۵) على الذنب الأفقى. فى الدورانات 
بتيار صاعد (مuل«اس)‏ وبسرعة ماخ ثابتة » يزداد عامل التحميل (ع) خلال التسلق 
)pitehup(‏ على الرغم م أن الذنب يحمل حمل مyرùjl (stabilizing up-load)‏ 
يتصاعد مع التسلق (الشكل 13-11 لذلك إن تسل ۴86 يسببه عدم استقرار 
الجناح وبصورة مستقلة عن الذنب. 
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معامل التسارع, ر۵ 


معامل القوة . 
الناظمية, 0 
سر عة التسلق/الاتحدار 
راديان/ثاثية 
قوة التحكم بدقة 
الخوص, ١‏ ۴, لیبرة 


ن 
O‏ 
NIILDIIAIIY MIL‏ 
VITTEKIN‏ 


زاوية هجوم الطائرة, 
sd‏ درجه 


۸ 


زاوية هجوم الذيل, 
و درجه 


٤ 
a 
3 


زاوية دفة 
الخوص, ب8 , درجة 
در جه 


تحميل الذيل الأققي, 


,ا ولييره 


SORIN 


IE 


ط۳ 
QO‏ 
oO‏ 
۸ 
NERV‏ 


رقم ماخ M1,‏ 


تسبة الضخط 
الديناميكي 9 9,1 


التخيرات المتوسطة لثدقة 
الدحرجة As0,‏ درجه 


الشكل 11- 13 التسللق إلى أعلى لالطائرة ۴-86 في الدوران الانعطافي. يزيد التسارع العمودي 
بعد 1.5 ثانية » على الرغم من كون زاوية دفة الرفع ثابتة أو تحركت إلى الأسفل. بقياس حمل 
الذنب الأفقي» فقد تحققت N۸٥0۸‏ أن سبب التسلق إلى أعلى هو عدم استقرار الجسم - 
جناح > تماما كما تنباً به اختبار النفق الهوائي )من : Anderson and Bray, NACA Rept.‏ 
5 ,1237). 


ا تعديل على حدود لااستقرارية شورتال - مlجيj (Shorta1-Magin‏ 
boundaries)‏ ityاinstabi‏ (الشكل 9-11) من قبل ويل (۷1 1۸مءءه[) وغراي 
)W. 8. G۲۵۷(‏ في عام 1953. بيّن هذان الباحثان أن السرعات الفوتية تزيح 
الحدود نحو قيم أدنى لتراجع الجناح إلى الوراء. وهذا يعني أنه لنفس نسبة 
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الوجاهة يمكن لتراجع جناح أقل أن يُسمح به عند السرعات الفوتية. 

لطائرة 8-47 Boing‏ تأريخ حافل من حالات التسلق (ماطءاام) فى 
السرعات الفوتية. فمع نسبة وجاهة جناح مقدارها 0 وزاوية تراجع ربع الوتر 
مساوية ل 35 درجة» ونسبة نحولة )taper r4i0(‏ بمقدار ۰0.23 فإِن جناح 8-47 
يقع قریباً من حدود تسلق فيرولونع (Furlong and McHugh pitchup gly‏ 
(رهل«سهط التي تطبق في السرعات القليلة. ومع تطبيق انزیاح حدود تسلق 
ويل - غراي نحو تراجع جناح أقل في السرعات الفوتية» يتوقع أن تتعرض 
الطائرة لتسلق السرعات الفوتية (صuطءاام‏ ءنصمئصهء))» وقد تعرّضت له فعا 
(Cook, 1991)‏ . 

وفيما كانت لويحات الجناح الخارجية المولدة للدوامات فى الطائرة 
D-558-1‏ assاعDou‏ تعمل على اختزال لااستقرارية التسلj «(pitchup instability)‏ 
فإن مولدات الدوامة فى الطائرة 8-47 لم تعط نتيجة مماثلة فى اختبارات النفق 
الهوائي» ربما بسبب صغر حجم المولدات» ولكن «هوك» أشار إلى أنه وضع 
صنفين من المولدات على سطح جناح 8-47 كفيل بإزالة المشكلة أثناء الطيران 
(الشكل 14-11). 

يبدو أن تركيب هذه المولدات على الطائرة 8-47 يعطى نتيجة أفضل من 
تلك التى أحدثت فقط تأخيراً قليلاء فى التسلق المفاجى للطائرة »0-558-1١‏ فى 


من ناحية أخرى فإن التصاميم الهندسية المبتكره» في نهاية الأربعينيات 
الطائرة» فإن الذنب الآفقي المنخفض عن مستوى امتداد وتر الجناح» يخفف 
من دة الشكلة كرا 

ويمكن الاعتماد على السريان السفلى للجناح )wing downwash)‏ على 
لذت الف الم 0 وي راود كل الد نت مسا عر ها 
(«س٥4طءاام)‏ إلى أسفل» بنفس اللحظة التى يسبب فيها انفصال سريان التيار 
باللويحات الخارجية «(wing outer a‏ ع الجناح ا (wing‏ 
fuselage pitchup)‏ . هذا وإن تاثیر الموقع الرأاسى للذنب الآأفقى قد تمت 
مکاملته ضمن حدود تسلق ويل - غراي لعام 9ء, بحسب کینیث سبریمان 
)Kenneth P. Spreeman)‏ من مخبر لانغلی لناسا۔ 
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متطقة قصل سر حة حالية E‏ 
يدون مو لد دوامات 


لهو ر مو لدات الدوامات 
الجر يان السقلي _ حجم تصقي 


الشكل 14-11 يبرن جناح بوينغ 8-47 مع صفي مولدات الدوامة التي تمنع التسلق إلى أعلى 
عند حد السرعة الصوتي (مڻ : 1991 ,707 (Cook, The Road to the‏ . 


وفقاً لجون جيبسون («0ءط .6 «طه[) فقد طبقت شركة ٤‏ ا٣اءم1ع)‏ 
(#«ن«اطعاا الإنجليزية مبداً الذنب الأفقى المنخفض فى طائرتها عدنماطعناء 
على الرغم من الإإصرار الرسمي القوي في فارنہرا (0۲0۷8۸ط٣إ۴۵)‏ علی وجوب 
وضع الذنب على قمة الزعنفة. وقد حلق النموذج الأول لها في عام 1954. وكان ول 
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ظهور للذنب الأفقي المنخفض في الولايات المتحدة على نموذج الطائرة ۴-100 
Super Sabre‏ قبل عام من الطائرة ع«اهاطع1. ويذكر أن الطائرة لوکهید ۴-104 
مع ذنبها الأفقي المنخفض ونسبة الوجاهة المنخفضة تعاني تسلقا مفاجئا وقاسيا 
عند الانهواء. وقد واجه طيارها حينها تحرك عصا القيادة بصورة مرتجفة تحذيراً 
من تسلق مفاجئ وشيك» وقد سبب دفع العصا بعدئذٍ من قبل الطيار استرداداً 
(رإمvدءما)‏ اليا للطائرة. ولا يزال حل مشكلة الانفصال المبكر للويحات الجناح 
الخارجية عند السرعات الفوتية» وزوايا الهجوم العالية في يد مصممي الطائرات 
الحديثة. 


إذا كان التسلق المفاجى في السرعات الفوتية يمثل مشكلة هذه الأيام» فإن 
تنفيذ نظام استقرار متزايد رقمي حديث كفيل بتصحيح الأمر بإدخال أوامر 
معاكسة مبرمجة» أو مانعة لها من خلال تحديد زاوية الهجوم. 


هذا وستبقى مرحلة طويلة من الزمن تصدى فيها مهندسو الاستقرار 
والتحكم للمشاكل التي أوجدها الطيران بأرقام ماخ فوتية في ذاكرة أولئك الرواد 
كمرحلة من العمل الشاق المضني والمربك في آن. وفي مراسلة غير منشورة 
یذکر فیها فیلیبس (8م:ااذط۴ ٤؛س‏ ه8 .۷) تلك المرحلة بالاآتي : 


مع كل اكتشاف جديد يظهر جيل كامل من الطائرات الجديدة التي تحل 
بعض المشاكل القديمة» لكنها تدخل في مشاكل أخرى جديدة. وعندما ظهرت 
مشاكل معالجة واسترداد الانقضاض فى مقاتلات الحرب العالمية الثانية» كان 
تحدي ردود الفعل تقضى بإلغاء لذن وة بنينا الطائرة Northrop X-4‏ 
Vought F7Ug‏ . ویش البریطانيون 108 de Hھviاa nd D8‏ - وكل هذه 
الطائرات لم تكن ناجحة البتة» على الرغم من أن شركة اوم۷ 
وضعك طاترها ف الخدهة لكست الخرة ف كات القدرة دة 
تت الدراسات الخاصة بتأثيرات الجناح المتراجع ونسبة الوجاهة. 
وبنت الشركات طائرات شبيهة بالأنواع السابقة» ولكن مع أجنحة 
متراجعة. مثل الطائرتین ۴9۴-6 و۴-84۴. وإبان ذلك الوقت جاء 
اكتشاف الأجنحة المحررة (sعمذس‏ 4ءطءامم)» والذنب المنخفض . . . 
الخ. . وقد عولج في تلك الفترة كذلك العديد من مشاكل التسلق 
المفاجئ (مطuطءنم‏ «عللسء)» ومن طائرات هذا الجيل المتميزة 
الطائرتان ۴-80 و۴-100 . 
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10-1 اللااستقرارية الاتجاهية الفو ئ Supersonic Directional Instability‏ 

لقد ظهرت أول مشكلة لااستقرارية اتجاهية سكونية «بسيطة» فى إحدى 
الطلعات الاختبارية للطائرة ١۲طه؟‏ ۲مم‌ں؟ ۴-100 . وكانت «بسيطة» لأن للمشكلة 
سا ادا مغرو فا خسارة في فاعلية سطح الرفع بزيادة رقم ماخ على واحد. 

من الناحية الآخرى» إن عدم استقرارية الأجسام الدوارة («0 نامء ؟ه)» 
تبقى عادة ثابتة مع تغير قيمة رقم ماخ. وتبقى الاستقرارية الاتجاهية السكونية 
في المقام الأول معتمدة على التوازن بين عدم استقرار الهيكل (ععهاموں؟) 

ويفترض أن يكون الذنب العمودي هو المسيطر» ولكن وفقاً لفعاليته» أو 
لميل منحنى الرفع» فإن هبوط الاستقرار المحايد (رtناtabء‏ اneutra)‏ يتم 
الوصول إليه فى نهاية المطاف. 

من الواضح أن نقطة الاستقرار الاتجاهي المحايد على أية طائرة فوتية 
يجب أن تتخطى إطار الطيران السهل المنال. وفي الحقيقة» إن عدم الاستقرار 
الاتجاهي الفوتي الناتج من انقضاض الطائرة ۴-100 الأولى وقبل اعتماد الذنب 
العمودي المكبر قاد إلى حادث مأساوي. كذلك» ساهم انحناء بسيط في الذنب 
العمودي للطائرة ۴۳-100 فى فقد فاعليتها. 

يمكن للتقنيات الحديثة فى الاستقرار المتزايد أن توفر استقراراً اتجاهياً 
صنعياً في السرعات الفوتية إذا لم يكن عملياً أو مرغوباً به اقتصادياً توفير ذنب 
عمودي كبير بما فيه الكفاية. 

لقد استخدمت lلlaذفة North American XB-70‏ ترکیباً ا للعودة 
بالاستقرار الاتجاهي إلى مستويات مقبولة عند أرقام ماخ فوتية» فقد طويت 
اللويحات الخارجية للجناح بمقدار 65 درجة عندما وصلت السرعة إلى 2 ماخ 
وبزاوية فوققية أكبر (الشكل 5-11). 

لقد جعل هذا العمل لسوء الحظ. تأثير الزاوية الثنائية سلبياًء فأساء إلى 
جدارة الطيران. وهذا هو ما تم تصحيحه في النموذج الأولى للطائرة 8-70× 


() السرعة الفوتية هى السرعة المتجاوزة لسرعة الصوت (ء0«iوإممu؟)‏ . 
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الثابتة من خلال اسفين (ءعلءس) مثلث الشكل يلحم بين الهيكل (عع14عیں؟) 
والجناح ليعطى زاوية ثنائية هندسية بمقدار 5 درجات. 


الشكل 11- 15 الطائرة شمال أمريكا 8-70× أثناء الطيران. تنحرف أطراف الجناح إلى سفل 
لزيادة الاستقرار الاتجاهى فى السرعات فوق الصو تية (من : Bilstein, Orders of Magi1ude,‏ 
9). 


لقد كان ثمة قلق فيما لو بقيت أطراف جناح القاذفة 8-70× ثابتة بالوضع 
المحني إلى أسفل فلا تستطيع أن تحط لقلة ارتفاع طرف الجناح عن الأرض. 
ولحسن الحظ لم يحصل ذلك مطلقاً. وهنالك منفعة إضافية تُجنى من حني 
طرف الجناح إلى الأسفل تتمثل في تخفيض فائض الاستقرار الطولي السكوني 
في السرعات الفوتية» والعائد إلى تغيّر شكل الجسم. كذلك» إن ضغط الرفع 
المتولد في السرعات الفوتية من موجات الصدم» من الأطراف المحنية يؤدي 
إلى توليد ضغط موجب على بطن الجناح والجسم. 

صممت الشركة البريطانية للطائرات ۸٥1ا‏ 4إ0oمcor British Aircraft‏ » طائرتھا 
2 لتطير بسرعات تفوق ضعفي سرعة الصوت (2.0 ماخ)» فجعلت لها 
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استقرارية حيادية اتجاهية عند رقم ماخ 1.7» وزودت بزعنفة عمودية صغيرة 
لتخفيض حمولات الذنب فى السرعات الفوتية عند الارتفاعات المنخفضة. 
ولكن هذه الطائرة ألغيت اا أخرى قبل أن يتم تركيب مزيد الاستقرار 
الاتجاهي )directiona1 stabiاity augmentor)‏ لتحقیق طیران سرع من 1.7 ماخ. 


1 - 11 اللااستقرارية من ميل المحور الرئيسى Principal Axis Inclination‏ 
Instability‏ 


إن اللااستقرارية الجانبية ‏ الأتجاهية الديناميكية (Lateral - directional‏ 
(رtاinstab‏ دصرل الناتجة من ميلان الأنف إلى أسفل المحور الرئيسى 
(is×ھ )prineip21‏ هي ليست بالضرورة ظاهرة انضغاطية أو لسرعات ماخ عالية» 
علماً بأن هذا النوع من اللااستقرارية مرتبط بطيران السرعات العالية. وعليه فهو 
متضمن فى هذا الفصل. 

يُعرف تناظر المحور الرئيسى (كن×ھ 21مciہذام )symmetric‏ على أنه محور 
جسم الطائرة في مستوي التناظر والذي ق أجله ينعدم جراء (اucلهإم)‏ العطالة 
»1. ریاضیاً ۾ - ي = »1ء حيث إن × وz‏ هى إحداثيات كل بنية أولية ه من 
الكتلة وفق المحورين × و7. إن الأوزان العالية على الذنب العمودي»ء مثل 
شكل الذنب 1 يسبب انحراف المحور الرئيسي إلى حالة غطس (٣س0ل-مو0ه)‏ 
وفقا لمحاور ١‏ لجسم الطبيعية. 


إن انحراف المحور الرئيسي بأنف إلى الأسفل (eلuا:))ة (nse - dow‏ 
قياسا بخط الطيران»› يزعزع الاستقرار الاتجاهي الجانبي (اهتزاز الدحرجة 
الهولندية) (1947 ,14مiأصإما؟).‏ ولقد صودفت هذا الحالة أثناء سلسلة من 
اختيارات الطيران أجريت على طائرة Douglas D-558-2 Skyrocket lÎ!‏ 
بقيادة طيار N4٥04‏ بيل بريدجمان («ة٣عل1إ8‏ 8[11). وفى الاختبار الذي 
وصلت فيه سرعة الطائرة 1.79 ماخ حدث لااستقرار ا أثناء تحرير 
قذيفة صاروخية وتسلقها بشكل حاد بعد اشتعالها» وقد صار ميل المحور 
الرئيسي بالنسبة إلى خط الطيران منخفضاً بأنف إلى أسفل خلال اشتعال واندفاع 
(ush0۷81م)‏ القذيفة. 


هذا وقد أخفق فريق الاختبار» حقيقة» فى ربط الدحرجة غير المستقرة 
بتأثير المحور الرئيسي» وخلص الفريق إلى أنه يمكن الوصول إلى سرعات 
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عالية بأمان فى هذه الطائرة. ولقد طلب من الطيار بريدجمان تطبيق مناورة 
)1٥56 - ٥۷۵١( ET‏ في حالة التسلتق ثم الغطس إلى عامل واطى جداً 
مقداره 0.25» في محاولة للوصول إلى سرعة 2 ماخ» وفقاً لريتشارد هاليون 
ple (Richard Hallion)‏ 1ء الذي قال واصفا ما حدث : 


تدحرجت الطائرة أءkءهإر)؟‏ بقسوة ثم غطس جناحاها بزاوية 75 

درجة. عندها قطع الطيار قدرة المحرك (١٥«٠م‏ اuء)‏ لكن الغطلس أآصبح 

أكثر حدة. أخيراً عاد الطيار ليسحب عجلة القيادة إلى الخلف لأن الطائرة 

كانت فى حالة انقضاض حاد (ء۷ال p٥٥)ه)‏ ومبتعدة بعیداً عن نقطة الهدف 

الافتراضية. وبح ركة خشنة» استعادت الطائرة وضع التسلق (pں-eءsمہ)‏ 

ومن ثم خواص طيرانها السلس ليعيدها الطيار إلى القاعدة Muroc‏ 

سالمة. 

عموماً» لقد صرف النظر عن مخاوف لااستقرارية الدحرجة الهولندية 
الناتجة من ميل المحور الريتسي بوضع أنف إلى الأسفل» عن طريق الاستخدام 
الموحد عالميا لمخمد الاستقرار المتزايد للانعراج (yaw damping stability‏ 
»augmentati0n(‏ فى الطائرات السريعة جدا. 


High Altitude Stall Buffet ةıllall‎ تاعlفترالا رجة الانہواء فى‎ 12 - 1 


عك مفهوم «محدوديات التشغيل برقم ماخ ك ارتفاع - (Mach number‏ 
jn altitude operating envelope)‏ الأمور المهمة فى عمل الطائرات النفاثة. وقد 
رسمت المحدوديات باعتبار رقم ماخ محور شنتاتف (abscissa)‏ « لتعطي الحدود 
إلى اليمين أرقام ماخ العظمى في كل ارتفاع» ويتم تثبيت هذا الأمر بشكل 
اعتيادي من خلال الاهتزازات ۴0]؟دط) التي تؤشر حالة الانهواءء فى الطائرات 
التجارية. 

أما بالنسبة إلى الطائرات الحربية فهى تمتلك معاملات حمل تصميمية 
عالية» وقوة بنيوية وقدرة تحكمية (رانااة1آاهإ٤«هء)»‏ فتحدد أر قام ماخ العظمى 
التشغيلية في يمين محور السينات. ويتحقق رقم ماخ الأعظم من خلال أقصى 
سرعة يمكن الوصول إليها عند الانقضاض من أقصى ارتفاع يمكن الصعود إليه. 

وتعطي حدود التقسيم اليسرئ في مفهوم محدودیات التشغيل أرقام ماخ 
الدنيا التشغيلية عند كل ارتفاع» وبضوء ذلك يعرف الانهواء الاعتيادي عموماً 
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E E N O EEL EE 
الناتجة من انفصال انسيابية التيار» أدنی رقم ماخ تشغ‎ )airframe buffeting) 
في الارتفاعات العالية» حيث إن رقم ماخ يمكن أن يصبح عالياً بسبب‎ 
الانضغاطية المحرضة لانقطاع السريان.‎ 


وهنالك مشاركة هامة للاستقرار والتحكم عندما يكون اهتزاز الانهواء مسؤولاً 
عن أدنى رقم ماخ تشغيلي في الارتفاع العالي. وهذا يحدث بسبب اختراق حدود 
اهتزاز الانهواء في الارتفاع العالي عندما تشوش الطائرة بالاضطراب الجوي» 
وعندها قد يستخدم الطيار قياداته» بخشونة» لاسترداد الطائرة. 

يبدو أن هذا الأمر حدث عام 1992 لطائرة McDonnell Douglas MD-11‏ 
وهي تطير بسرعة تطوافية مقدارها 0.70 ماخ وارتفاع 33000 قدم عندما اعترضها 
اضطراب جوي (۴٥e۸اںطعںا).‏ وللاسترداد (راeرهء٥])‏ من هذا اللاضطراب قللت 
الطائرة سرعتها إلى 0.5 ماخ بعد مرورها بأربعة اختراقات متعاقبة لحدود اهتزاز 
الانهواء. 


13-1 استقرارية الار تفاع فى الطیران الفوJ Supersonic Altitude Stability‏ 

عندما بدأت الطائرات الفوتية تعمل بسرعات تفوق 2 ماخ» على ارتفاعات 
عالية» ظهرت حالة غريبة من فقدان الاستقرارية. وقد برزت الحالة» وكأنها عدم 
قدرة على التحكم بالارتفاع والسرعة الجوية بشكل دقيق» في طلعات الطائرة 
Valkyre Na XB-70‏ اول ومن ثم في الطائرة SR-714‏ 64٥ط)ءما1‏ . ويعتقد أن 
الطائرة S1؟S‏ #لإهع«وه) قد لاقت هى الآخرى صعوبات من هذا النوع فی 
السرعات العالية» المقاربة ل 2 ماخ. 

ووفقاً لغلین غیليارد (y4r4ا¡G‏ .8 «(Glenn‏ وجون سمي (John W. Smith)‏ 
192 ا ى اا 714 5R‏ اء اقلق الال : 


كان الانخفاض فى استقرارية الطائرةء وقلة الضغط السكونى» وظهور 
اضطرابات جوية» غا ی اه في تفاقم الحالة كلك ساهم 
الارتفاع العالي» والسرعة الكبيرة» في خلق توازن غير محمود بين الطاقة 
الكامنة والحركية للطائرة» ما استدعى تغييراً كبيراً في الارتفاع لتصحيح خطأً 
صغير في رقم الماخ» عند الطيران بنمط ثابت الماخ «(Mach hold mode)‏ 


باستخدام التحكم بالروافع. 
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ولقد وجدت NASA‏ في محاكاة مشاکل التحكم بالسرعة والارتفاع للطائرة 
S#-۸‏ أنه من الضروري إضافة التأثيرات الهندسية لفتحة مدخل المحرك 
(را†م0mعع‏ اماin)»‏ على حركة الطائرة. إلى المعادلات الطبيعية لحركة الطائرة 
ر ال دو ا ا الف زل ادلات انارق 
الخلفي في الطائرات ذات المحركين. وفيما أن هذه الإضافات في برنامج 
المحاكاة لم تمثل صعوبات غير اعتيادية فإن المحاولات لإيجاد نماذج نظرية 
أكثر ملائمة لهذه الدراسات هى مسألة أخرى. 


إن الجزء القابل للتطبيق من النظرية يبدا مع تحlيJ‏ اiكmۃر (Lanchester)‏ 
للحركة الفيغوئيدية لعام 1897. ولقد أهمل تحليل لانكستر» وتحليلا براين 
ووليامز (sصهناا۷‏ ك«ه «درا8) من بعده» التغيرات فى كثافة الهواء أثناء تغيرات 
ارتفاع الا ل الأ ازات لطر لله كه الف دة ولقد أضاف شوبيل 
Scheubel)‏ .۴۸) تدرج الكثافة (”عiلaإع‏ ityو«ومك)‏ إلى النموذج الرياضي عام 
2. وفي عام 1950. أضاف ستيفان نيومارك (rkھص‏ سء «ه#ها؟) تأثير الدفع 
(9٠طا)‏ وتغيرات سرعة الصوت وفقاً للارتفاع في المعادلة أيضاً. 


وبينما يقود نموذج برايان ووليامز إلى معادلة خواص من الدرجة الرابعة 
مع كلا النوعين من الاهتزازات الدورية: الطولية والعرضية» فإن تدرج الكثافة 
وا 0 ر ا ودل ور یو جد 
هو الارتفاع غير الدوري (عل0ط .)pe 0di shi‏ وهو› تويلا طور حيد أو 
انفراج بطي ء خا (الشكل 16-1). وکان نيومارك (٤اەسuه×)‏ هو أول من 
تعرف على طور الارتفاع» أو بالأحرى تنبا به. وعليه فإن مشاكل استقرارية 
الارتفاع في السرعات الفوتية التي تمت مواجهتها قد تلاقي مشاركة إضافية لكل 
من حركة فيغوئيد الاهتزازية البطيئة» وطور الارتفاع. 

أما تأثيرات الدفع فهي معنوية على كل من أنمطة الحركة الفيغوئيدية والارتفاع 
Sas, 1990(‏ ,1970 ,امع«مSt)‏ . إلى جانب التأثيرات المحتملة للدفع على تغيير 
مركز ثقل الطائرة» كما أن تغيير عتلة الخانق (ع×ا؟ 1#٤٤هءطا)‏ وفعلها فى السرعة 
N E a A E E‏ 
مستقرا عندما ينخفض الدفع بزيادة السرعة الجوية» والعكس بالعكس. 

يفترض تحليل لانكستر الآساسي (1934 ,ف«4إ0) أن رفع الطائرة يكون 
عموديا دائما على مسار الطيران ويتناسب رقمياً مع ربع السرعة الجوية. 
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ATW لانکستر الاهتزازية الفيغوئيدية › ودور الاهتزاز غير اليك للدورة‎ 
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الحركة السريعة للتظام المتزايد, ۲6ا سے 
الشكل 16-11 تأثير الارتفاع في نمطي الحركة الاهتزازية البطيئة والارتفاع للطائرة 
الافنتراضية 1؟S5؟S.‏ خلال طيراها برقم ماخ 3. Stengel, Journal of Aircraft, : jn)‏ 
.(September-October 1970‏ 


وعلى أية حال» فإن الزيادة الخطية للدورة (لهنإمم) مع السرعة التي 
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توقعها لانكستر لا تحذث في السرعات العالية. والسبب هو أن تأثير تدرج 
الكثافة التي كتب عنه شوبل في عام 1942 يصبح هاماً جداً في السرعات العالية. 
وتقصر دورة فيغوئيد مقارنة بحالة لانكستر. وفي الواقع» بينما تخفض الطائرة 
بأنف إلى الأسفل» تتسارع وتيره السرعة وترفع الطاقة الحركية على حساب 
الطاقة الكامنةء وبالتالي يزيد تدرج الكثافة العالية في الارتفاعات المنخفضة 
كفعل نابض مضاف لتقليص الدورة. 
لقد توقع النموذج المبسط المطور عام 1965 في شركة لوكهيد من قبل 
جوù (John R. McMaster) رۃwla Ala‏ انخفاضاً قوياً في دورة حركة فيغوئيد 
الاهتزازية بالنسبة إلى قيم لانكستر التقليدية في السرعات العالية ؛ فكانت القيمة» 
بتوقع ماك ماستر» مساوية حوالى 150 ثانية (في السرعة 3 ماخ) مقارنةً ب 401 
ثانية مع لانكستر. وأعطت الحسابات التي أجراها ستينجل في عام 1970 على 
الطائرة S81‏ عند رقم ماخ 3 القيمة 160 ثانية لحركة فيغوئيد الاهتزازية» قريباً 
من قيمة ماك ماستر» وفيما بعد أظهر نموذج مبسط (1972 ,«:)۴) انخفاضاً عن 
قیم لاتكستر ولكن. لسن كثيرا: 
وضع ریغان (1993 ,۸۲84۸) صياغة صحح بها مقاربة لانكستر الخاصة بتدرج 
الكثافة. ولعل مقاربة ريغان اشتقت من معادلات الحركة الخاصة بالاضطراب 
الطو ت llصغıéر (small-perturbation longitudenal equation of motion)‏ . 
كما بيّنت معادلة الحركة في الشكل 4-18 إضافة درجة حرية الارتفاع 
ومشتق الارتفاع 02/۵1 حيث إن Z7‏ هو القوة الإيروديناميكية وفق الأحداثي Zz‏ 
وأن 1 هو اضطراب الارتفاع من وضعية الطيران المتوازن. وبالتالي فإن تقريب 
ريغان لدورة حركة فيغوئيد الاهتزازية هي : 
)و/°( r‏ 
1 
û 2, 2‏ 
) 0 0 1 ا 
ad (a) “4s pais‏ )7( -2( 
حيث إن 
= سرعة الطيران بوضعية التوازن, 
8 = تسارع الجانبية عند الارتفاع بوضعية التوازن, 
7 = تدرج الكثافة مع الارتفاع عند الارتفاع بوضعية التوازن. 
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الشكل 17-11 تغيرات تقريب دور الح ر كة الاهتزازية البطيئة (الفيغوئيد) مع الارتفاع ورقم 
ماخ » متضمنة معدل الكثافة مع تأثيرات الارتفاع. 


استخدمت هذه العلاقة (الشكل 17-11) لبيان النزعة العامة لدورة فيغوئيد 
الاهتزازية مع أرقام ماخ» والارتفاع. والذي حذف من العلاقة هو تأثيرات الدفع 
(9دءط) المحتملة. يبيّن الشكل 17-11 كيف يؤثر تدرج الكثافة في دورة فيغوئيد 
وصولا إلى قیم لأنهائية (ء٤هامصرءه)‏ كلما زادت السرعة الجوية بشكل غير 
محدد (yامitمi؟eلin).‏ وهذا مخالف تماما لتقريب لانكستر التقليدي. وعند 
إسقاط معدل تدرج الكثافة خطاً تتضاعف دورة فيغوئيد عند الارتفاع 200000 
قدم وسرعة ماخ 2. 

يخمَن الشكل 17-1 دورة فيغوئيد من 154 ثانية عند رقم ماخ 3 وارتفاع 
0 قدم» وهي قريبة من القيمة التي توقعها ماك ماستر في سرعة 3 ماخ»› 
وأيضا نتائج ستينجل المبينة في الشكل 16-11. ولقد کان قيم ايخن («ع۴1) التي 
أجراها لحساب مركبة N۸584‏ المفوتية lllئقۉة (NASAGHAME hypersonic‏ 
(eاءنطمv‏ متقاربة بشكل مثير من نتائج تقريب ريغان لنفس الدروة» ولكن عند 
رقم ماخ فوق 2. 
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هذا ولا تتوفر بيانات اختبار طيران فعلي لتأكيد أي من نماذج فيغوئيد 
المبسطة. ولسبب وجيه هو أن الطائرات التي تطير عند أرقام ماخ وارتفاعات 
هائلة مع آي (أوكلا) من حلقات التحكم برقم ماخ أو الارتفاع مفعلة» كنتيجة 
مباشرة لمشكلة استقرار الارتفاع. وغدل إغلاق الحلقة (١إuوهاء‏ 0pه1)‏ من حركة 
فيغوئيد الأساسية بحيث يكون من الصعب اكتشاف دورتها وتخامدها حتى وإن 
كان طور المقياس لقياس دورات بطول 160 ثانية. 


لقد كانت اختبارات الطيران التي أجرتها N4684‏ على الطائرة ۷۴-12۸ 
مشجعة من حيث إن الطائرة صمّمت بشكل صحيح» وإن تعويض أنظمة 
التسلق/ الانحدار والدفع» على التوالى كانت جيدة» كما أنها كانت قادرة على 
المحافظة إلى حد معقول» على شروط الطيران التطرافى (0n8نcondit (cruise‏ 
بسرعة ماخ 3 (الشكل 11 - 18). 


إلا أن هنالك محدداً فيزيائياً واحداً هو عدم استقرارية الجو نفسه» لاسيما 
مقاصات درجة Û|l>رlرة (temperature shears)‏ التي تغير من قيم ماخ المقاسة 
)indicate۵(‏ حتى ولو بقيت السرعة الجوية الحقيقية (dععمءاai (true‏ والارتفاع 
ثابتين وغير متغيرين. وقد لاحظ جيليارد وسميث (طانص؟ لصه لإهراز6) أن خط 
ارتفاع الطائرة ۲۴-124 کان ثابتاًء فیما کان بأوقات أخری يتذبذب بشكل غير 
معقول. 

ظاهرة أخرى ذات صلة وجدت أثناء الطيران الاختباري للطائرة 8-70×» 
وهي تطبر بسرعة 3 ماخ» حيث شوهدت تغيرات في الارتفاع المقاس 
)idicated altitude)‏ بمقدار 1000 قدم استمر من 2 إلى 3 ثواني. ومن الواضح 
تماماً أن هذه التغيرات هي نتيجة لتدرج حرارة الجوء إذ من غير الممكن أن 
تغير الطائرة ارتفاعها بهذه السرعة. ولتجنب حصول تغير ما في أنظمة تثبيت 
الارتفاع ورقم الطيران» قد يكون من الضروري مجانسة no AD‏ البيانات 
الجوية مع بيانات عطالية أو قياسات موضعية مشتقة من الأقمار الصنعية. 
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الشكل 11- 18 أداء المحافظة على الارتفاع في الطائرة ۷۲۴-12۸ بوجود طيار آلي أمثلي » عند 
ماخ 3. وارتفاع 77500 قدم. المحافظة على اهتزاز الارتفاع حول القيمة المرغوبة بمقدار 25 قدم 
)من : 1978 ,2054 .(Gilyard and Smith, NASA CP‏ 


1 - 14 الاستقرار والتحكم بطائرات السرعة الفوتية الفائقة «انااط؛S‏ 


and Control of Hypersonic Airplanes 


يفهم من الطيران الفوتي الفائق على آنه الطيران بسرعات تفوق ماخ 5 
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الطائرة »North American / NASA X-15‏ ومن برنامج المكوك الفضائى. 


إن ظاهرة اللاستقرار والتحكم في السرعات الفوتية الفائقة هي من الناحية 
الوصفية لا تختلف عن السرعات الفوتية المعتدلة. فهنالك نفس الفقد النسبى فى 
فعالية رفع سطوح الموازنة مقابل عزوم زعزعة استقرار جسم الطائرة E‏ 
estab iiin moments)‏ . وإن الارتفاعات العالية التي يجري فيها الطيران 
الفوتي الفائق تطيل من فترات الحركات غير المتحكم بهاء وغالباً هي مشاكل 
دة (piloting problems)‏ . 


يتوقع ن کون تاثير نظام الدفع system)‏ sionاpr0Pu)‏ في القوى والعزوم 
الإيروديناميكية أكثر تطرفا فى الطيران الفوتى الفائق على ارتفاعات عالية منه على 
ارتفاعات واطئةء أو ا أقل» ا أيضاً صحیح»› ومنه آن زوایا انزلاق 
جانبى صغيرة يمكن أن تسبب مشاكل قاسية لمدخل المحرك (كصع!اط هام «(inlet‏ 
و اعتماداً على تفاصيل التصميم الهندسية. هذا وإن قوة تحكم كافية قد 
تكون مطلوبة للتخلب على عزوم الانعراج» والرفع» والدحرجة التي يسببها 
اضطراب مدخل المحرك وتوقفه عن العمل بدقة فى الارتفاعات التى تقل فيها 
عزوم السيطرة لانخفاض كثافة الهواء. ۰ ٠‏ 

من ناحية أخرى» إن مشاكل الاستقرار والتحكم الأكثر إلحاحاً في الطائرات 
الفوتية الفائقة» يمكن مصادفتها فى السرعات المنخفضة كنتيجة لمعاملات 
ال ارو ةاي فر ا دزو اة ال الها قات وا 
(هاء ع«زس)» وحافات الجناح المنحنية إلى أسفل التي يمكن أن تحسن الاستقرار 
الاتجاهي والطولي تستبعد» على ما يبدو» بسبب مشاكل التسخين الإيروديناميكي 
في مناطق TE‏ على سطوح الجناح الآمامية السفلى. ولا تزال طائرة 
الركاب الفوتية الفائقة للرحلات الطويلة عبر المحيط مثيرة للاهتمام. ولكن ربما 
E EE UO RO E a ign‏ 
چ هذا المفهوم کا ا إلى حد الآن قد تكون تعاملت مع آداء الطائرة 
والتسين الا تر وديتاشكى أيضا :وتطهر التصاف العصورة الي تب رها 
تكوينات مشابهة لشكل مكوك فضاء ممطوط (stretch ed-ou†(‏ . 
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الفصل الثاني حشر 


مشاكل طائرات البحرية 


Naval Aircraft Problems 


للطائرات التي تعمل على حاملات الطائرات مشاكل استقرار وتحكم غير 
موجودة في الطائرات التي تعمل من قواعد أرضية.وبعض هذه المشاكل تنشأً من 
قيود الحجم (size constraint)‏ التي تحتم احتواء الطائرات في مصاعد داخل 
الحاملة» لكي تحمل أكبر عدد منها. ويْترجَّم هذا بالنسبة إلى مهندسي السيطرة 
محددات تخص طول الذنب» وذلك لإمكانية طي الأجنحة. 

كما أن الطيار يحتاج إلى مجال رؤية جيد فوق آنف الطائرة يعينه عند 
التقرب للهبوط بأنف مرفوع. وهذه المحددات تؤثر في تصميم الطائرة في 
ال ا 

کما أن محاولات الحط غير الموفقة و lاlفlشlة (waveoffs approaches)‏ 
يجب أن تؤّخذ بالحسبان فى كافة السرعات والوضعيات فى الوقت الذى لا 
يعار لها نفس الاهتمام في العا على الأرض. وهذا يعني کا ا e,‏ 
بالقرب من سرعة الانهواء مقروناً بتكامل حذر مع أداء تصميم الطائرة. 

أخيراً» هنالك مسألة الهبوط على الحاملة من لحظة ابتداء التقرب النهائي 
appr oa)‏ اfn2)‏ حتى لحظة الحط على مدرج الحاملة» أو حتی على مربع 
أرضي» يتوجب السيطرة على خط طيران الطائرة وسرعتها. فالسيطرة على خط 
الطيران (طهم - ٤طعنا؟)‏ ضروري لتحقيق تلامس («س0ل1عuها)‏ في المنطقة 
المعينة» مع سرعة عمودية (رtا‌هآمv‏ 1ه٥اإم۷)‏ معقولة. والسيطرة على السرعة 
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الجوية مهم أيضاً لإبقاء سرعة الملامسة ضمن الحدود المطلوبة» واعتماداً على 
اللالكترونيات المتوفرة على متن الطائرة» والظروف الجوية» وبخاصة تدريب 
الطيار وأولوياته› والتحكم بمسار الطائرة وسرعتهاء واستخدام مساعدات بصرية 
وآلية» وذلك لضمان تلامس في نقطة معينة على ظهر الحاملة. وإن مثل هذه 
الدقة في تحقيق التلامس ليس ضرورياً في الهبوط على مدرج أرضي. 

وعلى النقيض من حالة الحط على مدرج أو حقل أرضي» فإن دفة 
التلامس إلى مدى عدة أقدام من النقطة المعينة ضروري لتحقيق هبوط ناجح 
على ظهر الحاملة» إذ إن الهبوط على ظهرها يجب أن يتم بدون انحدار طفوي - 
شراعى .)۴14۲١(‏ وعليه» فإن التقرب بسرعة واطئة (قريبة من سرعة الاأنهواء) 
ات لتقليص سرعة التلامس العمودية» والأحمال المطبقة على منظومة 
العجلات (sءلھه!ا )landing gear‏ . وهنالك تسامح قليل ف أخطاء سرعة التلامس 
بين الانهواء والسرعة الزائدة التي تؤدي إلى هبوط خشن. وعليه» تعود حوادث 
الو عل س اة الطاف رات كل رى إلى الموطات الح واا 
قبل نقطة التلامس المحددة (undershoot)‏ . 


وهذه الحوادث من الناحية الاحصائية تفوق مثيلاتها في الحط على مدرج 

أو حقل أرضي. 
2 - 1 التقارب التقليدي للحط على حاملة ط¦زطlائراٽ Standard Carrier‏ 
Approach‏ 


طوّر طيارو البحرية إجرائية مميزة لتقارب الحط وذلك لجعل دقة التلامس 
down point precision)‏ uehهt)‏ مجرد إجراء روتيني. تقوم طائرات الحاملة 
(الأميركية) بالدخول فی مسار التقارب النھائی القصیر (1٤م ٥۵1‏ ١۲هطء)‏ بتطبيق 
دورة حادة إلى ااار ا EE‏ أثر البقبقة المضطربة للسفينة 
wake or burble of the ship)‏ entاturbu)‏ . وعادۃ لا یزید مسار التقارب النھائی 
)طoac )na1 appr‏ على 3/4 ميل» ويستغرق بين 15 إلى 20 ثانية لإكماله (Cik,‏ 
Ringland, and Ashkenas, 1971)‏ 


وفى التقاربات اليدوية (كعءطءههإممه 21٠«ه٠)‏ يعتمد الطيار على جهاز 
إسقاط بصري لتحديد الشاقول المرجعى» بدل الاعتماد على الرؤية البصرية 
المباشرة لمنطقة الحط على ظهر الحاملة. ويبقى الجهاز البصري المحمول 
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على سطح الخاملة فترازنا أفقا (ففاواو ٠‏ وتيت سان اتحدار شترا 
(م0pاء )811de‏ مستقر. 


آثناء التقرب يرى الطيار على شاشة في مقصورته خط الانحدار ودائرة 
متمركزة مع خط بيانات قصير أفقي. فإذا كان موقع الطائرة تحت خط التقرب 
الشراعي تظهر الدائرة تحت الخط والعكس بالعكس. وبالتالي سيتمكن الطيّار 
من تنفيذ عملية حط صحيحة بدون الحاجة إلى النظر إلى منطقة الهبوط. 


كذلك» تم تطوير رادار للتحكم بالهبوط على الحاملة بصورة أوتوماتيكية» 
فباستخدام رادار التقفي 5۶۸-42 المركب على سطح الحاملة يمكن رصد 
تغيرات سلوك الطائرة أثناء التقرب وإرسالها كأوامر إلى الطيار الآلي في الطائرة 
لتصحيح أخطاء الانحراف عن خط الانحدار الشراعي المثالي. 


الشكل 1-12 المخطط الصندوقي لنظام تعويض القدرة في مرحلة تقارب الهبوط ۸۸N/۸8۸-‏ 
4. قد تم تصميمه لحاملات الطائرات من خلال المحافظة على زاوية هجوم ثابتة باستخدام 


تغيرات الدفع. على أي حال» كان مسار التحكم غير مرض باستخدام هذا النظام. (من : 
.(Craig, Ringland, and Ashkenas, Syst. Tech., Inc. Rept. 197-1, 1971‏ 


() الجيمبال (21ط«ع) : أداة لإبقاء شىء بشكل أفقى. 
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ولکي يتم التحكم بالسرعة الجوية بدقة يتم التقارب النهائي (final‏ 
(041ا ممه بزاوية هجوم ثابتة. فإن التحكم الدقيق بزاوية الهجوم كوسيلة 
للتحكم بالسرعة الجوية بُعَّذ من الأمور المهمة» بحيث يتم تطوير نظام تحكم 
خاص بالخانق (1e٤٤٥۲طا)‏ یسمی نظام تعويض قدرة llتقرٽ (Approach Power‏ 
gÎ compensation system)‏ 8 لهذا الغرض. هذا وجرى تطبيق العديد من 
التجارب بمنظومات راجعة (kء2طلءه])‏ مختلفة› حیث یستخدم تصمیم A۸۲٤٣8‏ 
الأخير لنظام تعويض القدرة في مرحلة التقرب للهبوط كل من زاوية الهجوم 
والتسارع العمودي وحلقات التغذية الخلفية لفتحة عتلة الوقود. والتغذية الأمامية 
لعصا الطيار (الشكل 1-12). 


Aerodynamics and Thrust كmqnliيدوريإلاو اعتبارات الدفع‎ 2 - 2 


Considerations 


لقد عرف لبعض الوقت أن التحكم بمسار التقرب للحط يتم بواسطة دفة 
الرفع (elevator)‏ أو بتعديلات زاوية التسلق/ الانحدار لتغير الكبح مع السرعة 
الجوية عندما يكون الرفع مساويا إلى الوزن الإجمالي (1811ء۷ ء08إ8) في شروط 
الطيران المستوي (كصهازلمهء tطعنا؟‏ 1ام1e).‏ وطبيعياء يتوقع في الطيران 
المستوي أن يزداد الكبح (42ء4) سريعا مع زيادة السرعة الجوية» والحال كذلك 
ھی السرعات الجوية التطرافية (d#عمءإنه‏ #ونuإه)‏ . وعادةء يكون التحكم 
بالارتفاع في السرعات التطوافية من خلال تغيرات سلوك زاوية التسلق/ الارتفاع 
باستخدام دفة الرفع» مستقراً وفعالاء بالوقت الذي يمكن فيه ترك عتلة الخانق 
(1۵٤ا0اطt)‏ مثبتة على مقدار معين. 

من ناحية أخرى» يزداد الكبح في الطيران المستوي لأي طائرة مع تناقص 
السرعة الجوية بالقرب من سرعة الأنهواء» نتيجة لزيادة الكبح التحريضي 4٥ں‏ فدن) 
(48إل وازدياد انفصال السريان separation)‏ 10w؟)‏ في زوايا الهجوم العالية. 

وهكذاء» كلما انخفضت السرعة الجوية في قيمها التطوافية انخفض كبح 
الطيران حتى يصل إلى أدنى حالاته» ثم يبدأ بالارتفاع مجددا مع الانخفاض 
الس لل هة الحوة 


ويطلق على السرعة الجوية التي یکبح عندها الطيران المستوي حتى 
تتطلب الحاجة إلى الرفع (اءدءط)) لإبقاء الطيران المستوي بحده الأدنى» سرعة 
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الكبح الدنيا (dعeمء (minimum dra£‏ من قبل ستیفان iيg‏ مارك (Stefan Newmark)‏ 
MTU 2‏ 


إن زيادة الكبح في الطيران المستوي بالقرب من حافة الآنهواء قد تم 
تأکیده فى الطائرات التى تحتوى أجنحتها على نسبة وجاهة (aspect ration)‏ 
قليلة» والغئ؛ تقود إلى زيادة في سرعة الكبح الدنيا. في طائرة جناحاها 
مصممان بنسبة وجاهة قليلة» تكون سرعة الكبح الدنيا أعلى بكثير من السرعة 
الجوية البطئية اللازمة للتقرب المطلوبة للنزول على ظهر الحاملة. وعليهء إذا 
طبقت طائرة» ذات جناح بنسبة وجاهة قليلة» وهي تنحدر بسرعة تقرب للحط 
متوازنة كما هو معهود في حاملات الطائرات» ثم قرر الطيار أن يعيد تعيير 
الطائرة (”اءاه۲) ليزيد من زاوية الهجوم» فقلت السرعة تلقائيا. فما الذي 
سيحدث؟ ستنهض الطائرة نسبة إلى المسار الأصلى في البداية» ثم تعود لتهبط 
بصورة سريعة. وعندئذ سيكون مسار الطيران حادا وعميقا (۲٥م٠)ء)‏ والنتيجة 
ستکون غیر مرړتێۍıة (counteintiuitive)‏ . 


ما في التقربات للهبوط دون سرعة الكبح الدنياء حيث يتطلب زيادة الدفع 
(0١إطا)‏ لتعويض تناقص السرعة فى الطيران المستوى» وهى الحالة التى تسمّى 
أحياناً «منحنى الجزء الخلفي للدفع المۋتT (té bace Êthê hı j‏ 
curve(‏ uired¶ها.‏ وفي هذه الحالةء لا يكون التحكم بزاوية السلق/ الانحدارء 
بواسطة دفة الرفع» مرضیا» حتی مع استعمال متحکم الدفع (trottle contral)‏ 
لضبط الارتفاع إمَّا باستخدام تحكم الدفع بواسطة الطيار» أو من خلال جهاز 
آلي (مثل 4۴۴٩8‏ المستخدم في طيران البحرية)» وذلك لتشبيت السرعة الجوية أو 
زاوية الهجوم» ولإحداث تغيرات صنعية في الدفع 0اءس٣ط۲)‏ لازمة لدوام الطيران 
المستوي. 


لقد تم التعرف إلى مشاكل التقرب الخلفي (backside carrier approach)‏ 
للحط على الحاملة لأو ل مرة في عام 1950« )1953 (Shields and Phelan,‏ . 
وكان على الطيارين انتخدام سرعات تقربة أعلى > بالتسبة إلى الطائرتين 
11× و۴-884×» من القواعد التقليدية المتعارف عليها والمستندة إلى سرعة 
الانهواء. وقد اقترح شيلدز وفيلاد مناورة النتر بدفع ثابت 0٣1ا‏ له×6) 
(ص»uطءاام‏ والشبيهة بمناورة الفرقعة (ط»«مط٠م)‏ التى اعتمدت لاحقا كمعيار لسرعة 
N ENES‏ ۰ 
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ولعل أول مجموعة كبيرة من البيانات المنظمة حول سلوك الطائرات 
النفاثة في سرعات التقرب الجوية الدنياء أخذت من مختبر أميس للطيران في 
NACA (White, Schlaff and Drinkater, 1957)‏ . 

ولقد نفذت تقاربات الحط على الحاملة باستخدام سبعة أنواع 
من الطائرات النفاثة من ذوات الأجنحة المستقيمة والمتراجعة للخلف» هي : 
.FJ3, F7U-3y F9IF-6, F4Dg F-100Ag F-94C,g F-84F‏ 


وكان هدف اختبارات أميس لعام 1957 إيجاد سرعات تقرب ادنيا) مريحة 
للهبوط على ظهر الحاملة تمثل الطائرات النفاثة السبع اعلاه. 

لقد كان السبب المعلق غالباً من قبل طياري اميس N۸٥0۸‏ عند ممارستهم 
التقرب بسرعات جوية دنيا هو عدم قدرتهم على التحكم بالارتفاع أو بمسار 
الطيران بدقة في السعرات البطيئة. وكان هنالك» على أية حال» انعدام غريب في 
الترابط بين سرعة التقرب الدنيا المَرجية وسرعة الكبح الدنيا لنيومارك. 


فعلى سبيل المثال ثبت طيارو أميس - N۸٥۸4‏ سرعة التقرب المريحة 
للطائرة aاعuم٥‏ رهإر۴40-15k‏ لتكون 121 عقدة» فيما كانت سرعة الكبح الدنيا 
2 عقدة. وظهرت نتائج مماثلة أيضاً مع الطائرة 84۲6 Sup‏ ۴-100۸ » حيث 
كانت سرعة التقرب الدنيا 146 عقدة مقارنة بسرعة الكبح الدنيا التي تساوي 150 
عقدة (الشكل 2-12). ومن الواضح أن هنالك عوامل أخرى حاسمة غير فشل 
الروافع والموازنات في السيطرة على الارتفاع بدون انعكاس. 

هذا وقد وجدت مجاميع أخرى من اختبارات التقرب للحط على الحاملة 
)Bezans0n, 1961(‏ فإنه للتحکم في مسار طیران الطائرۃة ۴80 ٤طعںu٥۷‏ والطائرة 
‰5 فى سرعات التقرب للحط الواطئة تحتاج إل دفع عتلة الخانق 
(1#٤هاطا)»‏ ولم يكن هذا الحال مرضياً بمجرد الاكتفاء بتثبيت زواية الهجوم أو 
زاوية الرفع فقط. 

ووجد بيزانسون آنه مع تعديل الدفع كنظام تحكم أولي بالمسار» تصبح 
اللغرامن الديدايكة لظام الكم بالدقح م بها فى ذلك عورال مل 
احتكاك عتلة الدفع «(breakout force) ةlaرفلlاl ةgëãg «(throttle friction)‏ 
حساسية عتلة الخlنj J| (throttle sensitivity)‏ بر عنها بعدد باونات الدة 
ی 2 نو يجين 23 ت 
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لكل انش من حركة عتلة الخانق» وكذلك زمن تأخير الدفع (ع14 اكuطا)‏ بعد 
تحريك عتلة الخانق بسرعة. 

وعلى عكس المحركات النفاثة الصرفة (كعدذعمء اءز ١إuم)»‏ فإن المحركات 
التوربينة المروحية (كع«نعدء مهإممطإuا)‏ تعمل بسرعات دوران )8۴١s(‏ عالية 
كل الوقت» ويتم الحصول على تغير في قوة الدفع من خلال تغيير زاوية 
انحراف نصل الرفاس أو انئمرgحة (propeller pitch angle)‏ وبأزمنة تأخير (time‏ 
(1485 صغيرة جدا. 

وقد أبقى السلوك الديناميكى الفقير المحركات النفاثة الصرفة» ولاسيما 
المحركات التي عند O‏ منخفضة (الشكل 3-12) يتراجع فيها 
الدفع. 

ظل اهتمام البحرية الأميركية قائماً في طائرات القتال ذات المحركات 
التوربينية لفترة طويلة بعد تحول القوة الجوية الأميركية إلى النفاثات الصرفة. 
فقد دشنت الطائرة ۸22-1 راة١/ءهاعده(‏ ذات المحرك التوربيني المروحي في 
عام 1950» في نفس السنة التي بدأت فيها بوينع إنتاج ست قاذفات نفاثة من 
طراز 8-474 لحساب القوة الجوية. 
2 - 3 الدراسات النظرية Theoratical Studies‏ 

تلقت مشكلة تقرب طائرات البحرية الأميركية للحط على الحاملة قدراً 


كبيراً من الاهتمام من قبل منظمات أبحاث طيران متقدمة بدءاً من أواخر 


ويشار بصورة خاصة إلى مساهمات نظرية من قبل مجاميع تعمل في مختبر 
الطيران ميس في »N4٥0۸‏ ومؤسسة الطيران الملكي (۸4۴)» وشركة النظم 
التقنية المحدودة (511). وقد أفرد خطان رئيسيان من خطوط التحقيق للتنبؤ 
بسرعة التقرب الدنيا المقبولة لآي طائرة ترغب أن تحط على ظهر الحاملة 
وفيزيائية التحكم بالمسار العمودي الأمثل خلال التقرب. 
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الشكل 2-12 سرعات تقارب الهبوط على الحاملة التي يختارها الطيار لتكون أقل من السرعة 
الجوية اللازمة لتحقیق قل کبح نمکن لکل من الطائرتین شمال آمریکا ۴-10۸ (أعلى) 
ودوغلاس White, Schlaff, and Drinkwater, NACA RM : j) .(لJaسÎ) F45-1‏ 
.(A5TL11, 1957‏ 
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الشكل 3-12 مميزات استجابة المحرك لین - تیمکو - فوت ۸-7۴ تأخير الدفع في المحرك 
الطور يكون كبيرأً عند توضعات الاستطاعة المنخفضة» خحدثاً مشاكل في تحكم المسار في 
تقاربات الهبوط على الحاملة. )من : Craig, Ringland, and Ashkenas, Syst. Tech.,‏ 
.(Inc. Rept. 197-1, 1971‏ 
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فحص فريق أميس في N۸٥04‏ حوالى خمسة ترشيحات تخمين سرعات 
تقرب دنا للھہوط )1958 .)Drinkwater and Cooper,‏ وکا تم إيجاده سابقاً 
كانت سرعة الكبح الدنيا قد ترابطت بشكل سيئ مع سرعة التقرب للهبوط الدنيا 
على الحاملة. كذلك لم تكن معايير الآداء الآخرى أفضل حالا. والاثنان اللذان 
فشلا في تحقيق الترابط كانتا سرعات الطيران الدنيا التي يكون عندها معدل 
معين للتغيير في زاوية مسار الطيران أو 50 قدماً من التسلق» قد تم الحصول 
ا 

خلص الباحثون فى أميس فى النهاية إلى أن المعيار البسيط المستند إلى 
سرعة الانهواء قد ترابط بشكل أفضل مع البيانات. وأن السرعة الجوية الدنيا 
المريحة لتقرب الهبوط على الحاملة تتفق بشكل أفضل مع القيمة 115./ من 
سرعة الانهواء فى التقرب بقدرة المحرك (power approach)‏ و «(PA)‏ أي مع 
إنزال القلابات وعجلات الهبوط وبقاء المحرك دائراً بقدرة طيران مستوي. 

لقد كانت نتيجة أميس مناسبة للطائرات المختبرة من الطراز العام» لكن 
الاهتمام يبقى منصباً على تطبيق النتيجة المخمنة 1115 من سرعة الانهواء في 
الطائرات التى تختلف جذرياً عن الطائرات الخاضعة للاختبار. 

وقد يبدو الأمر منطقياً أن يطور نموذجاً مؤسساً على مبادئ الطيرانء 
وديناميكيات التحكم» والعوامل البشرية المتعلقة بالمشكلة. وقد كانت هذه هي 
الدوافع خلف العمل الذي أجرته شركة النظم التكنولو جية (رعهاهصطء٥۲‏ «صمSys(‏ 
810) برعاية البحرية الأميركية. 

ولقد جلب مهندسو شركة 511 وبضمنهم تولفیو دوراند ,8 ٥زہاuآ)‏ 
›.Duran۵(‏ وارفنغ اشکیناز (45٣keطAs‏ .ا (Erving‏ وروبرت رiıجںڻiد (Robert‏ 
«(Richard J. wesilco) JıgagرSg F. Ringland)‏ وغراي liڊر (Gray L. Teper)‏ 
إلى مشكلة التقرب للحط على الحاملة تقنيات تحليل أنظمتهم المشهورة. 

وتشخص النتيجة الهامة التى وصل إليها اشكيناز ودوراند معامل دالة 
|إانتJla )transfer fuction parameter)‏ المرتہط مع سرعة الكبح الدنياء وهى 
النقطة التى يصبح عندها التحكم بالارتفاع بواسطة الروافع elevator‏ معكوسة 
عن المعنى الطبيعي. وهذا هو معامل البسط في دالة تحول الرفع إلى الارتفاع 
)elevator to height transfer function)‏ ويسمى 1/۸. وتضع القيم السالبة لهذا 
المعامل صفراً في النصف الأيمن للمستوى - (٥«هام-8)‏ ء أو مستوي لابلاس - 
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وينتج من غلق حلقة الارتفاع إلى مناورة الأنشوطة التئ تؤدئ إلئ تباعد :ل 

وفي عام 1962 جاء اشكيناز بأول القواعد الخاصة بتحليل النظم للتنبؤ 
بسرعة التقرب الدنيا للحط على الحاملة. وقد استند بتنبؤه هذا على إغلاق 
أنشوطة الطيار المفترضة za (assumed pilot loop closures)‏ هيكل محدد بكتلة 
اعتباطية»› مع الإيروديناميك وخواص الدفع )1963 .(Ashkenas and Durand,‏ 
وحيیث إن فتح تحليل النظم لا يترابط› ببساطة» وسلوك الطائرات الحالية» 
فيجب أن تطبق النتائج على الطائرات التي لم تضع بعد ذات الخصائص خارج 
مجال تلك المختبرة الآن. 

بتكن ر كبو اقكا ودو ران الال ا الخاد مين اها 
ا ل ا ع ا کا 

1. من المفترض أن ينفذ التقرب في جو عاصف. 

2. أن يحاول الطيار في الجو العاصف إغلاق حلقة وضع الرفع #ل4)i)u‏ عام( 
1٥0P(‏ عند تردد أعلى من عرض مجال هبه الريح»› أو کأعلی تردد ممکن. 

3. يحصل أعلى عرض مجال لحلقة سلوك زاوية الرفع عندما يكون ربح 
الطيار («هع sاه!زم)‏ عالياً جداً بحيث يكون نظام الحلقة المغلقة مستقراً بشكل 
حيادي تماماً. 

4. باستبعاد أي تقديم أو تأخير في نموذج الطيار» أو في معاملته على أنه 
ربح صرف» تربط قيمة الربح النهائية مع الحلقة المغلقة المستقرة الحيادية 
لزاوية التسلق/ الانحدار. 

5. وبشكل مشابه» تغلق الحلقة الخارجية للارتفاع (altitude control loop)‏ 
بواسطة الطيار باستخدام الربح الصافي» أو الدفع المتناسب مع خطأً الارتفاع. 

6 العمل مع کل من حلقتي التحكم المغلقة لزاويتي الارتفاع والرفع إلى 
ربح التحكم بزاوية الرفع التي يتم حسابها كمشتق جزئي. 

7. إن إشارة المشتق الجزئي لعرض مجال حلقة زاوية التسلق والانحدار إلى ربح 
تحکم زاوية تسلق انحدار الطيار» تدعى الموسط العكسى )P4141ee۲ض «(reverse‏ 
وتؤخذ كمؤشر لأداء التقرب للحط على الحاملة. ويعني القيم الموجبة 
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للموسط العكسي أن زيادة ربح الطيار ُحسّن من عرض المجال والأداء. 


8. السرعة الأوطاً التى عندها يكون الموسط العكسى موجباً تؤخذ كتنبؤ 
عن السرعة الدنيا للتقرب للحط على الحاملة. وقد تم تنعيم (8نماگما) الموسط 
الع ا ووه ا دو و و ا 
)Wik0(‏ في عام 1966. وكان هنالك استنتاج مثیر لدوراند وتیبر 14ا1 0) 


n4 pr, 1964(‏ وهو تخيير تقنية القيادة في التقرب للهبوط (أثناء تقرب الطائرة 
من سطح الحاملة) من تلك المفترضة في نموذج الموسط العكسي. علماً بأن 
سرعة التقرب كانت قد تم تحديها فعلاً في مراحلة التقرب الأولى. 

فى دراسة مفصلة لاحقة (1967) حول مشكلة التقرب للحط على الحاملةء 
ا دوراند وواسیکو (ەekزیچW‏ ۸4ھ ۵4مaاPu)‏ تضمنت دینامیکیات نظام 
الإإسقاط البصري الذي يستخدمه الطيارون کشعاع يشر للانحدار النهائي (glide‏ 
(mهءط‏ مpهاء‏ نحو الحط. إن الصفر 1/12 فى دالة تحويل سلوك زاوية التسلق/ 
الانحدار إلى دفة الرفع يتحول إلى عامل ولي وفي كل من طيران المحاكاة 
وفي معدلات حوادث الهبوط لسوء الحظ» ويكون هذا الصفر مسيطراً عليه من 
قبل ظل منحني رفع الطائرة وكذلك حمل جناحها. 

ويتم تحديد ظل منحني الرفع بدوره بواسطة نسبة وجاهة الجناح» وتراجع 
الجناح إلى الخلف. 

وعليه» يکون حمل الجناح (02di«8ا‏ ع«iس)»‏ ونسبة الوجاهة» ودرجة 
تراجع الجناح من موسطات تصميم الطائرة الأساسية والمؤثرة في أدائها. وعندما 
تخصص طائرة جديدة للعمل على حاملة ويبداً اختيار تحميل الجناح» ونسبة 
الوجاهة وتراجع الجناح لرفع عوامل حيوية أخرى مثل مدى التحليق والسرعة 
إلى أعلى مستوياتهاء يصبح من المتعذر تخيله أن تكون إحصائيات حوادث 
الهبوط بارزة في المفاضلة. 


وفي عام 1990 حصلت عودة إلى استخدام طرائق تحليل النظم في 
التصدي لمشكلة التقرب للحط على ظهر الحاملة» وهذه المرة من قبل روبرت 
هفلي )Robert K. Heffley)‏ من لوس التوس› کالیفورنیا. قام هفلي بدراسة 
الحوامل المسيطرة على حلقة التحكم الخارجية للققرب بمشاركة زاوية مسار 
الا وا 


362 


هذا وقد حذف من التحليل حلقة التحكم الداخلية لوضعية الرفع ذات 
التردد العالي» بافتراض آنها منظمة بإحكام من قبل الطيار. 

أغلق هفلي حلقة التحكم الخارجية من خلال ثلاث استراتيجيات 
مختلفة» اعتماداً على موقع الطائرة (إلى أمام أو خلف) من منحنى الكبح 
المطلوب. ولقد أعطت النتائج تبصرا وموضوعية في العوامل المؤثرة في 
التقرب (1990 ,رعا؟؟ه1]) . الدراسة الأخرى فى هذه السلسلة كانت تطبيقاً 
لنموذج بنيوية الطيار لهيس (ءء٠11)‏ (ستناقش في الفصل الحادي والعشرين) في 
التصدي لمشكلة التقرب» وذلك باستخدام نموذج ديناميكية طيار طائرة مبسط 


. (simplified pilot-airframe dynamic model) 


إن المعيار الحالي لسلاح البحرية الأمريكية الخاص بالسرعة الدنيا للتقرب 
من الحاملة» وكما هو مثبت من قبل مواصفات المlãتlة F/A-18 Hornet‏ ل 
يعطى أكثر من ست سرعات جوية محددة. فالسرعة الأخفض» على سبيل 
المثال هى التى يكون تسارعها الطولى J gl (longitudenal acceleration)‏ 5 
E E A E O E IS‏ 
غلق الخانق» وخفض المفرملة الهوائية («0ناءه٣اء!‏ kهءإط‏ dعءمء)‏ . استخلص 
هفلي أن هنالك معيارين يمكن إضافتهما: الأول تنعيم مصفوفات التأخير 
الموجودة إلى مصفوفة واحدة» هي تلك التي تجمع بين وضع زاوية الرفع 
ومدخلات الدفع ».)thrust inputs(‏ والاخر هو امتداد المناورة upامهم‏ التي 
تتعامل مع المرحلة النهائية للهبوط عندما تصبح الطائرة قريبة جداً من سطح 
الحاملة. 


12 4 التحكم المباشر بالرفع Direct Lift Control‏ 
يظهر أن التحكم المباشر بالرفع» الذي يتم فيه تعديل رفع الطائرة لتصحيح 

أخطاء مسار الطيران» بدون تخيير زاوية الهجوم» هو الحل الطبيعي لمشاكل 
مسار التقرب من الحاملة. ووفقاً لوليام كوفين K٥٠e١(‏ ناا ۷)» فإن أول 
اقتراح حول الرفع المباشر لطائرات الحاملة جاء من درlيك (Donglas E. Drake)‏ 
مهندس شركة دوغلاس «Douglas‏ وطيار بحرية سابق. وقام البروفيسور أدوارد 
سیکل (1ءkءء؟‏ 2۲۵س ل8) بتوجيه دراسات المتابعة في جامعة برنستون. وفي عام 
4 تحقق أول اختبار للتحكم المباشر بالرفع لطائرة منطلقة من حاملة 
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طائرات. وكانت الطائرة Jê Temco-Vought F8-C‏ تم تعديل دفات الدحرجة فيها 
لتعمل كقلابات متغيرة» وقد أجري هذا الاختبار من قبل ايشثريدج وماتلاج .[) 
.D. Etheridge, C. E. Mattlage)‏ تملك الطائرة لوكهيد فیکنغ (Lockheed S-3A‏ 
(و«ن۷ تحكماً مباشراً بالرفع للمساعدة في تقربات الحط على الحاملة. وفي 
الطائرة 5-34 يمكن إجراء تصحيحات مسار طيران سريعة من خلال تحريك كل 
من کوابح الجناح (wing spoilers)‏ وتغيير رفع الجناح )wi 81i‏ بدون تغییر 
زاوية الهجوم (الشكل 4-12). 

وبوجود تحكم مباشر بالرفع لا تبقى حاجة إلى انتظار استجابة الطائرة في 
التسلق/ الانحدار إلى حركة دفة الرفع» وهي الاستجابة التي تأخذ مداها في فترة 
تردد التسلق/ الانحدار القصيرة للطائرة. ويعمل زر على مقود الطائرة 5-34 
لقيادة حرف الكابح بشكل متناظر. 


قطع كوايح الجتاح 
تقتح 12 در جة یشکل متماتل 
للتحكم المياشر يائرقع 


الشكل 4-12 نظام التحكم المباشر بالرفع الذي يستخدم كوابح الجناح ويوفر تحكم مسار 
مرض لاملة الطائرات على الطائرة لو كهيد فیکینغ .S-3A‏ )من : #lة Jane’s All the Word's‏ 
„(Aircraft‏ 


وعلى عكس طريقة الزر الخشنة نسبياً في تفعيل النظام المباشر للتحكم 
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بالرفع في الطائرة 5-34» يستخدم نظام رفع مباشر ومتكامل ومتطور في الطائرة 
0ckheed 1011 Friar‏ ا » الذي يرتبط بطيار الي رقمي نوع ۴°8-240 Collins‏ . 
إن نظام کولينز هذا يتضمن أا :ظا أوثۇماتىگا (autoland)‏ ر اساسا 
للطائرة 1-1011 0)14[ فى السوق الأوروبية» حيث تتطلب أشهر الشتاء 
هبوطاً فی ظروف ا كانت وكالة الفضاء والطیران الفیدرالية ۴۸۸ 
قدا صنفت هذه الطافرة ضمن الفغة :1114 (سقفالأرتفاع صفرء ومدى الرؤبا 
0 قدم) للهبوط في 1981 . 
عندما يسحب الطيار عتلة القلابات (كمها؟) عند التقرب للهبوط ترتفع قطع 
الكوابح الأربع segment)‏ erاspoi)‏ على الجناح بزاوية مقدارها 8 درجات. ثم» 
يتم تعديلها صعوداً ونزولاً من موقع التوضع إلى أعلى للحصول على التحكم 
المباشر بالرفع. ويتم قيادة تغير زاوية الكبح من موقع التوضع إلى أعلى» من 
مقود التحكم في مقصورة الطيار» إما من قَبّل الطيار نفسه» أو من قَبّل نمط 
الهبوط الآلى (4«هاهاuة)‏ فى الطيار الآلى (٥انمهاuه).‏ وهذا يعنى أن حركة 
مقود التحكم إلى ا ال الطائرة بالارتفاع. فإذا انتما 
تعيير مقود التحكم )contro1 column adjustment)‏ ثابتا لعدة ٿواني فإن انحرافات 
الكوابح من موقعها المرفوع إلى أعلى (ئositionمP )up-ri ged‏ يتلاشى تدریجیا› 
ويتطلب إجراء تعديل مقابل فى حرف زاوية الذنب الأفقى. وفى حالة استمرار 
حركة مقود التحكم أو عجلة القيادة إلى الخلف فإن ا ا (Washout)‏ 
يعمل على إرجاع الكوابح إلى مواضعها الأصلية بزاوية ميل مقدارها 8 درجات» 
وتزاد زاوية الذنب الأفقي عندما تكون الطائرة بوضع تسلق (1€ (nose- up ss‏ . 
إن فترة بقاء الطائرة إهtء؟1‏ في طور التسلق/ الانحدار القصير هي 8 ثواني 
بالتمام في سرعة التقرب الجوية» وتأخذ تصحيحات زاوية الرفع ومسار الطائرة 
مداها باستخدام التحكم بالذنب الأفقي فقط خلال هذا الطور» وببطء معقول. 
إن التحكم بالرفع المباشر يوفر استجابة سريعة للتغير في المسار في حالتي 
الهبوط الأوتوماتيكي أو اليدوي في كافة الآجواء» وعلى عكس حالة الطائرة -5 
34 حيث تكون سيطرة الطيار على المسار العمودي موجودة مع زر الرفع 
المباشر بالإضافة إلى حركة عجلة القيادة نفسها. أما في حالة الطائرة d٥eطkءه1‏ 
1-1 فهنالك نظام تحکم واحد هو عجلة القيادة فقط. 


ما هو مفقود في اعتبار التحكم المباشر بالرفع لأية طائرة تهبط على 
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الحاملة أو فى مطار أرضى هرو الطريقة التى تحدد متى تكون الحاجة إلى هذه 
الميزة مطلوبة» وما هي التوليفة من استجابات الرفع والرفع التي توجه التحكم 
بالرفع المباشر لتلبية متطلبات التحكم بالمسار العمودي. 


The T-45A Goshawk 1-45۸ الطائرة غوشوك‎ 5 - 2 


ظهرت دینامیکیات نظام الدفع )thrust system)‏ مرة أخری كمشاكل رئيسية 
بعد عدة سنوات من اختبارات باتوکسنت (5 ۲٣۲0×۵ه۴)‏ التي أجريت على 
الطائرات FSU‏ ڪ1-F4D«‏ وكذلك فی RAE, «NACA‏ البريطانية» وفی 
دراسات تکنولوجیا النظم. وکان في طائرتين من طائرات الحاملة» هما غوشاك 
)McDonnel Douglaئs/ British Aerospace T-45A Goshawk)‏ والطائرة فايكنغ 
S-3A Viking)‏ ocjheedا)»‏ مشاكل مشابهة (1992 (Wils,‏ . 


وكطائرة تدریب فى قواعد أرضية« کان لJlطÉlڌرة British Aeropace Hawk‏ 
كابح سرعة أو مفرملة هوائية (۲4kطانة)‏ يقع تحت مؤخرة جسم الطائرة بعد 
الحافة الخلفية للجناح» فیما یسمی بالموقع البطني la . (ventral position)‏ 
وعندما يكون ممتداً» يمكن لكابح السرعة أن يصطدم بالأرض عند الهبوط. لذلك» 
صْمَمَ كابح السرعة في هذه الطائرة بطريقة يتم سحبه إلى جسم الطائرة أوتوماتيكا 
عند إنزال عجلات الهبوط. وعلى غرار العديد من الطائرات النفاثة دون الصوتية 
(s†ەز »)subsonie‏ فإن محرل الطائرة kسه#‏ النفاث هو سال توربوفان التحويلي 
.)bypass turbofan engine)‏ وهو النوع الذي يوفر أداءاً خا ف السرعات 
المنخفضة مع مستويات دفع عالية» وكفاءة في استهلاك الوقود. وعلى أية حال» 
فإن الدفع العالي (اكسءطا طعذط) في السرعات الجوية المنخفضة يعني أن تنفيذ 
تقاربات الهبوط يتم بشكل طبيعي عند أوضاع الدفع الضعيفة (ع«نااهء افن)» أو 
معدل دوران بطىء للمحرك ۸۴M(‏ #«نعدصه سه!1) . وعليه إذا تطلب الأمر أن يعاود 
الان ا تو ا ی کا کک کے عیدوت 
e SE E el EEE RNA‏ 


طبقاً لرواية جورج ویلسون («0ءا¡W‏ معإ0ە6)» طار طیار اختبار سلاح 
البحرية الكابتن جورج و (Captain George J. Weeb, J1.)‏ کخبیر في ملاءمة 
الحاملة لطائرة kسه8‏ الأصلية» > في تشرين الثاني عام 1983 و لتقييم 
سلوكها في انجاز ڌ تقاربات هبوط محاكاة على الحاملة. واقتباساً من مسودة 
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مذكرة ويب إلى العميد هونمان الاآبن (.۲[ ,«ةعه۸ .[ .8) قائد مركز اختبار سلاح 
البحرية» حول هذا الأمر نورد ما يلى : 


لقد كان من الصعوبة القيام بانحدار شراعي (glide stope tracking)‏ 
عندما لا تكون مفرملة السرعة ممتدة» وغالبا ما ينتهي هذا الانحدار 
بتحاوز (00۲آیامہه) عندما لا ضط ارتفاع الطائرة أو سرعتها. 
وباستخدام المفرملة ا چ الانحدار الشراعي وجعل من 
إجراءات التصحيح الضرورية أمرا سهلا. 


لقد كان التغير في سلوك الطائرة المرتبط بتصحيح السرعة قليلاً جداً 
ويصعب تمييزه. وإن التأثيرات المحمعة قد تصعَب مهمة الطيار فى إدراك وضعية 
القدرة القليلة (إءسهم إملصں) وحالة تناقض التعجيل CEL)‏ 
بوقت مبكر للقيام بإجراءات التصحيح. وبالنتيجة» يضطر الطيار التلميذ 
للحط بخشونة» أو لا تكفيه المدرجة لإكمال الحط خلال إجراء 
ممارسات منهج الطيران غير المراقب بضابط إشارة الهبوط 150 أو 


. (landing signal officer) 


م اختبارات کانت تجریها البحرية على الطائرة «Hawk‏ ولیس بعد 
ماكدونيل دوغلاس للطائرة 1-544 ذكر أن تقصيرات فى أداء 14۷k‏ البريطانية 
رصدها الكابتن ويب وآخرون قد استفيد منها فى بناء طائرة البحرية الجديدة. 


وفي النهاية استبدل كابح السرعة الوحيد في الطائرة k«ة8»‏ المتوضع 
أسفل مؤخرة الطائرة» الذي لا يستخدم آثناء الحط» بزوج من المكابح الجانبية 
في الطائرة 1-45۸ يقعان أمام الذنب الأفقي وتحته قليلاً (الشكل 5-12). 
وهكذا أخذت تقربات الهبوط على الحاملة تجري بمكابح ممتدة وبسرعة دفع 
(u0إطا)‏ عالية للتغلب على کبح السرعة بالفرملة (عهإل eءkهإط‏ لمءم8p)»‏ ويكون 
التغيير («0٤هاسلهص)‏ في مستويات الدفع العالية سريعاً ومؤثراً في السيطرة على 
مسار الطيران. 

لاکد ن فاك الاو الارت بعد عو اكل ي امار - فحت 
سرعة دوران المحرك الأبطاً (۸۲ ما1 ٤طعنا؟)‏ للطائرة ۸ 1-45 من 55 إلى 78/ 
من الحد الأقصى» وذلك بإضافة حد موقف (وه)ءءالا) إلى آلية عتلة الدفع 


. (throttle mechanism) 
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مقرمل السرعة على جاقيي 
جسم الطانرة (45۸.]) 


بطن جسم الطائرة 
هوك, تفتح 60 درجة 


الشكل 5-12 مشاكل التحكم با مسار من أجل التغييرات المطلوبة لهبوطات الطائرة ماك 
دونيل دوغلاس غوشوك ۲-45۸ على حاملة الطائرات. تم نقل مُفرملات السرعة من البطن إلى 
جانبي جسم الطائرة. 


هذا وقد أدخلت تغيرات أخرى على الطائرة 1-454 نسبة إلى الطائرة 
٤«ه1‏ البريطانية » مستندة إلى اختبارت طيران البحرية» وأخذت هذه التغييرات 
دورها بعد ابتداء التطويرات الهندسية الشاملة في عام 1984 فقد أضيفت ألواح 
قدة (8ه!ء) التي تعمل هيدروليكياً إلى مقدمة الجناح لزيادة الحد الأقصى 
لمعامل رفع الأجنحة« واستبدل محركها بznرmك Rolls Royce Adour Engine‏ 
عالى الدفع وذلك لزيادة التسارع الأمامى )forward acceleration)‏ وتخفیض 
الفقد في الارتفاع عندما يتطلب الأآمر إعادة محاولة التقرب ۴ه .)»4۷٥‏ كذلك 
زيد باع الزعنفة العمودية» وأضيف مخمد لدفة الدحرجة» ورابطة بين دفة 
الاتجاه ودفة الدحرجة وذلك لتحسين الاستقرار الجانبي الطولي (الدحرجة 
طائرته الهوك أثناء الطيران» خلال عام 1983 . 


كذلك» وللوقوف بشكل خاص على مشكلة تأخر الدفع (عه! اءط)) أثناء 
عمليات التقرب للحط على الحاملة» فقد ركب سلاح البحرية أنظمة تحكم 
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بالوقود نوع 4 المعدلة على المحرك إuهل4‏ للطائرة 1-454 لتقليل تخر 
الدفع عندما يستدعي الأمر رفع قدرة المحرك بسرعة. وأخيراء فقد تم ربط 
مفرملات (كابحات) السرعة إلى الموازن الأفقي لتقليل تغير موازن الضبط 
(صن) حین یتم مد أو سحب المفرملات. 
2 - 6 الطائرة لوكهيد فيكينغ 5-34 The lockheed S-3A Viking‏ 

ابع تطوير الطائرة لوكهيد 5-34 مساراً مماثلاً لمسار طائرة اا««MeD0‏ 
1-54 1asعD(0u‏ وذلك بإجراء تصحیحات للنراقتص التي وجدت في اختبارت 
الطيران لعام 1973 على الطائرة 8-34 الرابعة» التي امتدت إلى السنوات العشر 
التي تلتها. لقد كان للتصميم الأصلي 5-34 المشاكل ذاتها في التقرب للحط 
على الحاملة» التى عانتها kسهطوم6‏ 1-454» فهى مزودة بمحرك توربوفان 
تحويلي (Bypass E engine)‏ يعطي ما يکفي دفع في سرعات دورانه 
الواطئة» وذلك لكي تبقى الطائرة في مسار تقربها النهائي. 

فإذا وجدت نفسك فجأة في وضع تقرب للحط على حاملة» وأردت أن 
تزيد من قدرة محركك لتكسب شيئاً من ارتفاع» ولكن شيئاً لم يحصل لتأخر 
المحرك في الاستجابة (1992 ,«ه0ءاز۷). ففي حالة الطائرة 5-34 يكون العلاج 
المتأخر في نظام التحكم المباشر في الرفع (direct lift control system)‏ 
الموصوف سابقاًء والعلاج الآخر لتأخر الاستجابة في الطائرة ذاتها يكمن في 
معوض موازن ضط الدفع )thrust trim compensation)‏ . فمحرك S-34۸‏ البطيء 
ينتج تغيرات في موازن الضبط الطولي trim(‏ gitudenalصl0)‏ يؤثر في حالة زاوية 
الهجوم الثابتة» ویتم التعويض بتحرك الروافع )e16۷40۲5(‏ بصورة أوتوماتيكية 
عندما رضبط الطيار موضع عتلة الخانق (ء1†هthr)‏ . 


2 - 7 ملاحظات ختامية Concluding Remarks‏ 
في حين تم تمييز المشاكل الخاصة بالتقرب للهبوط على الحاملة بالنسبة إلى 

الطائرات النفاثة بأجنحة متراجعة» لأكثر من 30 عاماً» يبدو كأنه لا يوجد طريقة 
واضحة للتنبؤ بخطورة مثل هذه المشاكل في التصاميم الآولية للطائرات بما يكفل 
تبتي حلول في مرحلة مبكرة. وإن المواصفات التفصيلية لواحدة من طائرات سلاح 
البحرية الأميركي النفاثة الآخيرة» ماکدونیل دوغلاس ۴/۸-18» مصداق لهذه 
النقطة » فهنالك ما لا يقل عن ستة محددات لسرعة تقارب الطائرة للهبوط في الأقل. 
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إن التحليل التقاربى لأنظمة الحلقة المغلقة لمشكلة الهبوط على حاملة 
طائرات قد توفر افا ر للإجابة عن الأسئلة الصعبة» مثل» ما إذا كان 
التصميم الجديد يحتاج إلى التحكم المباشر بالدفع» وما قد يكون عليه الحد 
الأعلى لتأخر الدفع الذي يتبع فتح عتلة الوقود. على أي حال» فإن التحليل 
التقاربى لأنظمة الحلقة المغلقة يتطلب على ما يبدو تحسينات إضافية قبل أن 
E E OS N E A EE‏ 
تعنى الآن وغداً بأهمية «الحاجة إلى مزيد من الببحث). 
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(لنصل (لتالكت عشر 


الطائرات الخفيفة جداً والطائرات التى تشغل 
بالطافة البشرية 


Ultralight and Human-Powered Airplanes 


يضم صنف الطائرات الخفيفة جداً 2۲0ناة۲٤اا)‏ طائرات تتراوح بين أنواع 
التدلي الشراعية (ءإءفناع )٠«۵‏ إلى الأنواع الخفيفية من طائرات الاستخدام العام 
(general -aviation airplanes)‏ . yوlny‏ هذا الصنف حاجة هواة التجربة 
(sإerimen†eمexp)‏ والطيارين الراغبين بمزاولة طيران غير مكلف وبلا قيود 
وتعليمات مشددة. ولقد تطورت الطائرات الخفيفة جداء كما تطورت قبلها 
المركبات الطائرة» في وقت مبكر» من خلال مفهوم صَمَمْ واصََْ» وجِرَّبْ» 
ثم اختبز طيرانها. ومع أن هذه التصاميم مفيدةء إلا أن الدلائل تبيّن أن معظم 
الأنواع التجارية منها يفتقد إلى الاستقرارية والتحكم. 

ما الطائرات المشعَّلة بالقدرة البشرية )human-powered)‏ فهي نوع متطرف 
من الطائرات الخفيفة جداً لم يصمم للتطبيق العملي بل لدفع حدود الهندسة 
والانسان إلى أقصى غاياتهماء فقد كانت جهود مبكرة للطيران بالقوة العضلية 
محبطة بسبب ضعف الأداء والهشاشة البالغة للطائرات التى بنيت لهذا الغرض› 
قبل (Gossamer conder) lnal>| Jaحت ù‏ النجاح. ۰ 


Apparent Mass Effect تأثيرات الكتلة الظاهرية‎ 1 13 


بالنسبة إلى الطائرات الخفيفة جداً التى لا يزيد وزنها كثيراً على وزن الهواء 
الذي تطير فيه يتوجب أن تؤخذ تأثيرات الكلفة الظاهرية بنظر الاعتبار. وقد لوحظت 
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هذه التأثيرات لأول مرة عام 1836 من قبل جورج غرين («eإ6‏ معإهء6) الذي 
خد ات الكل التراسة (الندرلة في وس مال تكون فطاهريا أن ما هي 
عليه في الفراغ. ويمكن توصيف تأثير الكتلة الظاهرية بما يلي (1941 ,رععةء6): 


يمكن تسب الزيادة الظاهرية فى الكتلة إلى الطاقة الإضافية اللازمة لتكوين 
قل انتياب حول الج انرك نظراً إلى أن حركة الجسم يمكن أن تعرف 
باعتبار أن کتلته تساوي مقدار ما یحتویه الجسم من مادة مضافا إليها كتلة وهمية 
(2ssص‏ s»ناات)‏ » فإن تأثير قوى العطالة للمائع یمکن تمثیلها على آنها 
كتلة إضافية ظاهرية. وهذه الكتلة الإضافية بناء على ذلك يمكن اعتبارها 
حاصل ضرب حجم تخيلي في كثافة المائع. وقد سمي تأثير المائع 
المحيط بناء على ذلك الكتلة الإإضافية (†ءعeff «Additional mass‏ 
وتعتمد قيمة هذا التأثير في كثافة المائع وحجم وهيئة الجسم الطبيعي 
باتجاه الحركة. 


كانت حوافز عمل غرايسي (رءءهإ6) الأولية أن يتمكن من تصحيح عزوم 
عطالة نماذج طائرات مقيسة داخل نفق هوائي حيث يتم تعليق النموذج وأرجحته 
كبندول (صناالمصمم) كبير. ولقد كانت N۸٤04‏ مهتمة بمعادلات حركة مناطيد 
(9طنطءإنه) تلك الفترة من الزمن» وإلى حد كبير» ما أعطى غرايسى حافزاً آخر 
لالاستمرار فى عمله» ودراسة «الكتلة الظاهرة». 

وفي عام 1941» أجرت N۸٨4۸‏ اختبارات الكتلة الظاهرية من خلال 
أرجحة هياكل مغطاة ذات أشكال مختلفة كبناديل مركبة. وكانت عيّنات الاختبار 
تؤرجح في الهواء أو في خزان مفرغ من الهواء (kصها‏ صسسءه»). ومن المثير 
للاهتمام أن غرايسي ابتداً بنماذج طائرات مصنعة من خشب البالساء إلا أنه 
اكتشف أن وزان هذه النمافج تختلف وفقا لضغط الهواء أو الرطوبة. ولعل 
تدرب غرايسي في هذا العمل التجريبي الصادم بالذات قد ساعده في الظهور 
لاحقاً كخبير من خبراء N4584‏ في طرق قياس السرعة والارتفاع. 

لقد عاد الاهتمام في تأثيرات الكتلة الظاهرية مع ظهور مواد الألياف 
والبلاستيك التى يمكن استخدامها لبناء طائرات خفيفة جداًء مثل الطائرة غوسامير 
كوندور (0۲ل1٥€‏ إعصهءوه6) التى تطير بقوة عضلات الإإنسان» والطائرات المسيرة 
(غير المأهولة) التي تقطع مسافات طويلة مثل الطائرة Helios Pathfinder‏ . 
وجميع هذه الطائرات بنيت فى شركة »Aer0 Vir on, 10٥.‏ مونروفیا - 
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كاليفورينا. كذلك كانت تأثيرات الكتلة الظاهرية هامة للمركبات الأخف من 
الهواء وللغواصات تحت الماء» كما تضمنت النماذج الرياضية الخاصة بتحليل 
الاستقرار الديناميكي مندرجات الكتلة الظاهرية» بطبيعة الحال. 


الإيروديناميكية التى أنشاها برايان («ةا8 .8 .6)» على أنها مشتقات تتعلق 


ولافتقار طريقة غرين وغرايس لجهاز التأرجح في الفراغ فبإمكان المرء أن 
يقدر مندرجات الكتلة الظاهرية (ك”٣إع)‏ كيو" ١١١4۲ممه)‏ فى معادلات حركة 
الطائرة بإضافة كتل الهواء الإسطوانية لسطوح الرفع ذات قطر مساو لوتر السطح 
من هذا التقريب النتائج المذهلة التالية للطائرة غوسامير كوندور. فالكتل 
الطاغرية ى الكر فين لجان رالعمردة تار ا2 و100 ف اله من كك 
الطائرة الحقيقية» وروم العطالة الظاهرية في حالتي الرفع» والدحرجة تساوي 
0 و440 في المثة من العزوم الحقيقية للعطالة. 

بالإإضافة إلى القياسات على النماذج المتارخحة والتقريہات approxi ati0¬‏ 
المدونة أعلاه يمكن استخدام رموز لوحة الكمبيوتر لتقدير الكتلة الظاهرية. 


وقد نشر دافید لیدنیسر (ie۲ہ‏ ل٥1‏ .۸ idہه0)‏ بأن الرمز ۷8۸۴۸0 قد 
استخدم روتيناً في حسابات الكتلة الظاهرية في الغواصات. 


3 - 2 الطائرات الخفيفة جداً التجارية والتحميعية Commercial and‏ 
Kit-Built Airplanes‏ 


ا ا امات ن اطا ا اة خد الارة اة ا 
منھها خواص تحکم واستقرار هامة. وباستخدام تسnمuة‏ مج Jane’s All the Worlds’‏ 
sاهء4‏ وذائعة الصيت بأن أبسط هذه الأصناف يتمثل بطائرة التدلى الشراعية 
اع angط)‏ الكلاسيكية الحديثة» والمطوّرة من قبل روغاللو 0اامعهR)‏ 
(1960 ,[.1هه]» وفيها يتم التحكم من خلال تحريك وزن الجسم (shifting body‏ 
we110‏ کما فی شراعیات تدلی لیلیندثال (إءلناع ع٣2ط‏ اهطاہمنا1) فى القرن 
التاسع عشر. والمستوى الثاني من التطور سمي بشبيه الجناح أو باروانغ 
Wi 08(‏ م) وهي عبارة عن مظلة مدفوعة بمحرك. والصنف الثالث تمثله فئة 
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واسعة من الطائرات الميكروخفيفة (hsناەإءنص)‏ تراوح بين شراعية التدلي 
E BE ES E EEE‏ 
وكما هي شراعية التدلي فإن الميكروخفيفة تستخدم أيضاً تركيباً هيكلياً خفيفاً 
ا ا ا و 


NEL CIA LEARS TS SNR 
الجزء‎ FAR لللطائرات الخفيفة خا ت اء‎ )Cer)ification Provisions) 
لسنة 1990 و۸۸٥8 الجزء 482 وC۸۴ -؟ على التوالی. وتطبق ۴۸۴ على‎ 3 
الطائرات الخفيفة جداً غير المزودة بمحرك وتزن أقل من 155 باونداًء‎ 
والطائرات الخفيفة جداً المزودة بمحرك» التى لا يزيد وزنها على 254 باونداً.‎ 
e E E as E E EE E REE 
عقدة. ويستثنى الجزء 103 هذه الطائرات من شروط صلاحية الطيران ومعاييره»‎ 
ويستخدم العديد من البلدان‎ .)0perating rules) قواعد التشغيل‎ e ويکتفي‎ 
مقیاس ۴۸۸ و044 في تحديد وثائقهم الاحترازية الخاصة بهم.‎ 


قدم أندرسون وأرميستون (Anderson and Ormiston)‏ عام (1994) مراجعة 
و ا ا ن واک اء فوا ا ار 
pî (longitudinal trim)‏ توفیره عن طریق اکال المطيار المنعكس 4ع×ع]؟ءا 
مم air f0i‏ وإن الاستقرارية الاتجاهية فى هذه الطائرة هى عموما موجبة 
E E a ag‏ 
حلزونية محايدة أثناء الطيران التطرافى (طعنا؟ #ءإuإه).‏ ومن المشاهدات 
E N N O EEE‏ 
الجن الفليلة وهذا وذ إلى اأسرارات المحرهة من قبل الطبان :ية 
من خلال التأرجح غير المقصود للجسم ردا على التسارعات الجانبية. 


هذا وقد أجريت اختبارات كاملة على هذه الطائرة باستخدام منصة الاختبار 
المحمولة الخارجية »فى جامعة غرانفليد (1987 ,رمم kانK .)٣€eo0k and‏ وقد 
واف ر ر اا وای ور عا ا اوه د وا 
سماها مؤلف هذا الكتاب بطائرات الجناح المرن (esمهامإنه‏ ع«iس×ها؟)‏ من قبل 
بروکس )8٥٥0(‏ في عام (1998). إن تحکم الدوران والدهرجة لهذه الطائرات 
غير تقليدي كما هو الحال في طائرة غواسامير كوندور. فللدوران إلى اليمين 
ينقل الطيار وزنه إلى اليمين من خلال تسليط قوة إلى اليسار على قاعدة قضيب 
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تحکم» فيتحد عرم الوزن وiilاء (flexing)‏ الجناح المرن للابتداء بحركة دحرجة 
إلى اليمين. 

ويسبب الانعراج المعاكس («هر #ءإم۷له) انزلاقاً جانبياً إلى اليمين» 
ويعمل الأثر السالب للزاوية الثنائية في زيادة عزم الدحرجة اليمنى» مسرعاً 

أظهر اختبار موجز في نفق هوائي على سطوح ذنب وجناح مغطى 
بالقماش (4ءtاaهء-ءإطه)‏ يعود إلى الطائرة الخفيفة جداً ۷1-11 ۸٥ه«ط٥‏ (الشكل 
3 -1)» فى النفق الهوائى الكندي N4۴‏ قليل السرعة» بمساحة ص9 × 9 
».)R derik, 1986(‏ وجود بعض الخواص والمميزات غير الاعتيادية. فقد تبين 
آنه هنالك بعض الالتواء الملحوظ يظهر في الجناح عند الضغوط الديناميكية 
العالية ما يخفض من ميل منحنى الرفع للجناح. 

ومع حرف الروافع يكون للذنب الآفقي منحنيات رفع لاخطية قريبة من 
سرعة انهوائه. وقد خلص المحققون إلى أن مقداراً كبيراً من زاوية انحدار 
(ص س0ل طءtزم)‏ عند حصول الانهواء ستکون احتمالاً ملجتاً للاسترداد. 


الشكل 1-13 الطائرةالخفيفة جداً تشينوك ۰۷1-1 ترتیب عام )من : Jane’s All the‏ 
.(World’s Aircraft‏ 
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وفيما عدا الاكتشافات التقنية لهؤلاء المحققين» فقد أوضحت التجربة 
والخبرة أن الانهواء غير المقصود (ع«نااه)ء ٤١۲ء۷‏ له«ة) هو السبب الرئيسي 
لحوادث الطائرات الخفيفة جدا. وعليه» ليس مطلوبا من مشغلى هذه الطائرات 
بموجب الوثيقة ۴۵۲۲103 ۴۸۸ .0.8 ان یتجازوا اختبارات e‏ أو تجريبية› 
وإنما يتطلب الأمر تجنب الانهواء غير المقصود أثناء مناورات التقرب والهبوط 
باكتساب مهارات التدريب والحذر. 


3 - 3 الطائرة غوسامير وطائرة ×1١‏ التى تعمل بالطاقة البشرية 

The Gossamer and MIT Human - Powered Aircraft 

يبيّن الشكل 13 - 2 رسمة الطائرة غوسامير كوندور المشغلة بالقدرة 

العضلية للإنسان. لجميع آنواع هذه الطائرة جناح كنار أمامي يتلاءم هندسيا مع 

موقع الطيار» ومنظومة القدرة وكذلك السلسلة البلاستيكية التي تدير المروحة 
)الرفاس( llدèlعة (pusher propeller)‏ . 


كما كان الأمر مع الأخوين رايت من قبل»ء فقد وجد فريق عمل غوسامير 
كوندور أنه من السهل التحكم بوضع زاوية الرفع (وزاوية الهجوم طبعاً) في 
طائرتهم حتى وإن كان مركز الثقل متراجعاً خلف النقطة الحيادية. ويذكر أن 
الجناح الملفوت (مإهس) تعاكسيا وطريقة إمالة الكنار للتحكم بالدحرجة في 
طائرة غوسامير (الفقرة 5) طبقت أيضا في الطائرة غوسامير الباتروس 
)Gssamer Albatross)‏ . أخیرا» لابد من القول إن فریق غوسامیر کان رائدا فى 
فن استخدام نابيب ألياف البلاستك - الكربون كعناصر لي وضغط في بنية 
هيكل الطائرة» وذلك لضمان خفة الوزن (1981 ,إمsوهإ6)‏ . 

آما طائرة معهد ماساتشوسيتس التقني كريساليس ثنائية الجناح )M1١‏ 
Chrysalis biplane)‏ powered-umanط»‏ والطائرات أحادية الجناح مونارك 
ودیدالس (ءں[ھ )Monarch and dad‏ فهي اقل راديكالية في التصميم من سلسلة 
الطائرات غوسامير ذات المراوح المتقدمة (٤إءااممهإم‏ إtoءta)‏ والذنب الخلفي 
(اه)۲ه). وفي بادئ الآمر استخدمت طريقة تحريك كافة سطوح الذنب 
والأجنحة الملفوتة للتحكم والسيطرة الجانبية. ولكن في ديدالس تم الاستغناء 
عن الجناح الملفوت أو دفة الدحرجة» والاعتماد على دفة التوجيه وتأثير الزاوية 
الثنائية. ولكن هذا أثبت أنه غير كاف. 
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1 
مقیس 4 ميل ميلار للسطح الوحيد المغطى 


NRA: 
mT و‎ 


سے 


وو اعم 
الوتر 5 اتش 
المساحة السطحية 1056 قدم2 


الوزن 84 ليبرة 


الشكل 2-3 الإصدار الأول للطائرة غوسيما كوندور التي تعمل بالطاقة البشريةء مع أجنحة 


Burke, «The : بسطح وحيد وکوابح للتحكم الجانبي. لاتستطيع الطائرة الدوران بالکوابح (من‎ 
. (Gossamer Condor and Albatross,  AIAA Professional Study Series, 1980 


3 - 4 استقرار زاوية التسلق/ الانحدار فى الطائرة الخفيفة طعنا١؛1ا‏ 
Aircraft Pitch Stability‏ 
لقد كانت الأفكار التقليدية حول الحاجة إلى الاستقرار السكونى الطولى 
مضللة فى حالة الطائرات الخفيفة جداً. والسبب فى ذلك يعود إلى ظهور أربعة 
آنا ر ا م ارج ا ر ا م هة الو ا اة ا ا 
السريعة منها والبطيئة. وعلى سبيل المثال يقع مركز ثقل الطائرة غوسامير 
كوندور خلف النقطة الحيادية لتقليل الحمل على سطح الكنار (بعض الشيء). 
وينتج من ذلك قيم موجبة وغير مستقرة للمشتق م»0. وبالنتيجة سيبقى 
نمط واحدة من أنمطة الدرجة الأولى الأربعة غير مستقر. وعلى أية حالة سيكون 
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لثابت التباعد (٤41ائدهء‏ مءصمعإمdiv)‏ ثابت زمن مقداره 1000 ثانية تقريباً مما 
يجعله غير مدرك من قبل الطيار. 


وطريقة أخرى لتفسير السلوك الحميد (إهةطءط «عن«مط) لزاوية التسلق/ 
الانحدار لطائرات الخفيفة جداً ذات مركز الثقل المتراجع عن النقطة الحيادية» هو 
باعتبار استقرارية مناوراتهاء التى تختفى فى نقطة المناورة (٤01۸م ۷e۲‏ a”eص)‏ . 
ONAN BEN SRE EEN SRE‏ 
زاوية الرفع العالية ومستويات التخميد المرتفعة. عند الطيران بمراكز ثقل تقع خلف 
النقطة الحيادية ولكنها تتقدم نقطة المناورة» سوف لا يكون للطائرة أي ميل للتباعد 
(1۷۲80ل) بشكل غير مستقر في وضعية الرفع عند السرعة الثابتة» في حين يتطلب 
سلوكها غير المستقر خسارة آنية في السرعة الجوية وتغيراً في زاوية الرفع بأنف إلى 
أعلى أثناء الطيران المستوي. وتحصل هذه العملية ببطء شديد. 


ولتوضيح مفهوم نقطة المناورة أو «استقرارية المناورة) ع٣ذإu۷eم«aص)‏ 
stability)‏ تصور طائرة ذات تدرج غير مستقر في عزم الرفع م وجود زاوية 
هجوم» ولنفترض أنها ستضطرب بأنف مرفوع قياسأً بمسار طيرانها. سيميل 
تدرج عزم التسلق/ الارتفاع إلى زيادة حجم N‏ ولکن مع زيادة متزامنة 
في زاوية الهجوم التي ستقوس مسار الطيران إلى أعلى فيما لو بقيت السرعة 
الجوية ثابتة. وينتج من تقوس المساز إلى أعلى بسرعة زاوية في الرفع التي 
يقاومها التخميد الإيروديناميكي في زاوية التسلق/ الارتفاع. 

في حالة الطائرة غوسامير يكتسح تأثير الاستقرار في تخميد زاوية الرفع 
زاوية هجوم» حيث تقع النقطة الحيادية على بعد 5% أمام مركز الثقل. ولكن 
نقطة المناورة ستكون خلف مركز الثقل بمسافة تساوي أربعة أضعاف طول 


3 - 5 دوران الطائرات الخفيفة جداً التى تعمل بالطاقة البشرية 
Turning of Human-Powered Ultralight Airplanes‏ 


ظهرت قضية التحكم بزاويتي الدحرجة والانعراج كمشكلة رئيسية في 
الطائرات الخفيفة جداً. وقد برزت هذه القضية في المنافسة على جائزة كريمار 
)kremer prize)‏ الأولى. وقد تطلب الفوز بالجائزة تأدية مناورة الرقم 8 حول 
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آبراج (8١هالم)‏ تبعد عن بعضها البعض مسافة 1.5 ميل. وقال هنري جيكکس 
)Henry R. [ex, 1979(‏ بهذا الصدد ما یلی : 


كشفت التحليلات المبكرة [للطائرة غوسامير كوندور. . عدم وجود جدوی 
لاستخدام دفة الدحرجة التقليدية وذلك للقيام بمناورة الدحرجة (1”8اآاها).» وإن 
الحاجة إلى بعض سطوح الزعنفة لتعزيز المشتقين و,ر٣‏ و8»)؛ ضرورية. 
وإن التناقض الظاهر : آنه بلفت (ع«1اءز»]) الجناح لتعزيز عزم الدحرجة إلى 
اليسار ينتج سرعة انعراج وزاوية دحرجة إلى اليمين! . . . وأن لفت (ع١ذمإه»)‏ 
الجناح الأيسر إلى أسفل للحصول على عزم انعراج سرعان ما ينتج منه عزم تدوير 
انعراجي معاكس وانعطاف الأنف إلى اليمين بمقدار يعادل %15 من عزم التدوير 
الدحرجي (16 k0‏ in8ااها)‏ . وبسبب أن العطالة الفعالة في الانعراج هي أقل 
من 1/5 مقدارها فى الدحرجة (بسبب الكتلة الظاهرية الكبيرة للدحرجه)» 
واستقرار تقلبات الطقس» فسرعان ما بأخذ هيكل الطائرة بالانعراج إلى اليمين. 
ولكن عزم الدحرجة القوي الناتج من الدحرجة (بسبب حركة طرف الجناح 
الخارجي الأسرع من حركة طرف الجناح الداخلي) سوف يتغلب بسرعة على عزم 
الدحرجة الناتج من لفت الجناح. وهكذاء تبداً الطائرة بالدحرجة إلى اليمين خلال 
ثانیتين فقط ! 


هذا» ولم يكن بمقدور النسخة الأولى من الطائرة غوسامير كوندور أن 
تدور بواسطة دفتي الكبح الدحرجة (كصهامانة إمازممء) . وكان الحل لهذه 
المشكلة يكمن في تطوير طريقة تحكم جديدة. ومثلما كان يفعل الأخوين 
رايت» تقدم مخترعو الطريقة الجديدة الدكتور بول ماكريدي .8 اسج۴) 
.MacCre2dy(‏ والدکتور بیتر لیسامان (7 212ء1 إم†۴6)» وجيمس بيرك 8٥صھ[)‏ 
Buk(‏ .» بطلب للحصول على براءة اختراع لطريقتهم. في هذه الطريقة» 
يقوم الطيار بتدوير عجلة القيادة لإمالة الكنار ومتجه رفعه بواسطة جنيحات 
الضبط (ءطه)) على الجزء الخارجي من حافة الجناح الخلفية» ويلفت (مإaس)‏ 
في الوقت عينه الجناح في الاتجاه المعاكس» فيعمل حرف أنف الكنار إلى 
اليمين وحرف زاوية الدحرجة بلفت الجناح الآيسر» على سحب أنف الطائرة 
إلى اليمين. وتكون الطائرة بالتالي قد تدحرجت إلى اليمين بسبب عزم الدحرجة 
القرئ العاف ال الج ال اجن ا 

والنتيجة هى تجاوز زاوية الدحرجة (i«8مصةطإمءه)‏ بعض الشىء» والذي 
و ۰ 
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ولاحقاً» يتم عكس ميل الكنار» قليلاًء ليستقر الجناح والكنار بوضعيتيهما 
انها و دون ها ت ال را رال 5 ور تالكا ال السار 
(الشكل 3-13) وبسبب السرعة الجوية البطيئة للطائرات الخفيفة جداً التي تساوي 
6 قدماً/ الثانية ينتج من زاوية دحرجة جناح» مقدارها درجتان سرعة دوران 
زاوية قياسبة تساوی 180 درجة/ دققة› ونصف قطر دوران يساوي 30 قدم. 
Ro‏ 0 اتف إئی ائيمين 
زاوية تدوير 2 درجة دوران ميل اکكتار 


آتحراق الكتار - دقة الاتجاه إلى اليمين, في البداية من خلال اڪ ج ےر re‏ 5 
ا ۴ 2 در جة 
آتقق اتی اتیمین جدل الجناح إلى اليسار e‏ 


e‏ چ :0 B‏ اوية الاجر لاد 
متس كه کڪ ا 
, 


سر حة رز اوية الاتعر اج حف لی الیمین 


ادر چةرت. 


السر حة اتر اوية 
المتائية من آجڃل 


2" =p 


الشكل 3-13 دوران الطائرة غوسيمار كوندور إلى اليمين. تتطلب العملية جدلامعاكساً 
للجناح (يسار في الدوران لليمين) للتغلب على السرعة العالية في اليسار أو للجناح الخارجي. 
ينحرف الكنار بنبضة 1 ثانية من القيمة الابتدائية لجنيح ضبط دفة التدوير إلى اليمين» ليبدأً بعدها 
الدوران. ثم يتم عكس انحراف الكنار للمحافظة على زاوية دوران الطائرة. المحصلة 3 درجة/ ثا 
لسرعة زاوية الانعراج تكون كافية (من : 1982 ,3627 .(Jex and Mitchell, NASA CR‏ 
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Concluding Remarles ملاحظات ختامية‎ 6 - 3 

لقد وفرت الطائرات الخفيفة جداً الحاجة إلى مركبات رخيصة وقليلة 
الخضوع للضوابط والتعليمات. وفي الوقت عينه» أثبتت الأنواع الميكروية الخفة 
0 iاەirص)‏ فائدتها في التطبيقات الخاصة مثل الاستطلاع ورش المبيدات 
الزراعية. كما أظهرت أوجه قصور في الاستقرار والتحكم لم يكن لها سابقة 
في تأريخ الطيران. ويبقى الانهواء غير المقصور السبب الرئيسي لحوادث هذه 
الطائرات. 

كانت الطائرات الخفيفة جداً والعاملة بالقدرة البشرية مفيدة لأنها حققت 
الحلم القديم بالطيران بالقوة العضلية» أكثر من فائدتها كطائرة مُنجَّزة. ولكن 
وطالما طورت هذه الطائرات مفاهيم استقرار وتحكم جديدة» سنبقى نتطلع إلى 
توسيع نطاق القوانين التي تربط هذه المفاهيم مع خواص الطائرات التقليدية. 
وسيكون من المفيد أن نرى كيف يمكن للسلوك الدورانى والاتجاهى الشاذ 
للطائرات المشغلة بالقدرة العضلية أن يصب فى SES‏ الاعتيادي. 
N IE CT‏ 
وتحكم الطيران لدى الطيور وكيفية مقاربتها للتحكم الفعَال في أنظمة طيرانهم 
غير المستقرة. 
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الفصل (لرابع عشر 
خضخضة الوقود. الانهواء العميق» وأڪثر 


Fuel Slosh, Deep Stall, and More 


في ما يقرب من 100 عام من تطبيق أنظمة تحكم الطيران شهد مجال 
الاستقرار والتحكم عدداً من الأدوات والظواهر التي لا تندرج في أي صنف 
عام. ونذكر بعضاً من أهمها. 


1-4 انزیاح الوقود وديناميك خضخضة الو قود Fuel shift and dynamic‏ 


fuel slosh 


تعود عبارة انزياح الوقود (ا۴طء1من؟) إلى الحركات طويلة المدى للوقود 
في الخزانات المملوءة جزئياًء مثل الانزياح إلى الخزان الخلفي للطائرة المسبّب 
عن إطالة وضع الطائرة بأنف إلى أعلى» في التسلق. لذا فإن أسباب وتأثيرات 
انزياح الوقود واضحة. ويمكن لتغيير موقع الوقود الخلفي آنٍ یزیح مركز ثقل 
الطائرة إلى موضع متراجع خطير. وتؤخذ هذه الإمكانية عموما في الاعتبار من 
قبل أي مصمم. وهناك أيضاً احتمال توقف تغذية المحرك بالوقود من الخزانات 
الآمامية نتيجة الانزياح إلى الخلف. 

تحدث الخضخضة الديناميكية للوقود فى خزان مملوء جزئياً» سواءً كان 
NN AN ENA O AS‏ 
تسارعات المَركبة. وحيث إن جدران الخزان الحاوي على الوقود المتخضخض 
تتأثر ناقلة القوى العابرة إلى بقية الجدران» ومن ثم إلى المَركبة» من خلال 
الوقود» فيمكن لخضخضة الوقود أن تكون مشكلة تهدد استقرار الطائرة 
والتحكم بها إذا ارتبطت أنماط حركة الوقود مع الآنماط الطبيعية لحركة الطائرة. 
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وتستحق مشكلة الخضخضة الديناميكية للوقود أن تفحص بعناية بسبب احتواء 
او اتا ا عل ست غالة ‏ ارزو الى الوت الكل وی 
لحركات الخضخضة هته أن يكون لها تأئير كبير» أيضاًء فى الطائرات ذات 
الأجنحة الرقيقة نسبيأًء حيث يكون موضع الصهريج الأساسي داخل الجسمء 
با كن ر ناتك جديا مقا مرا ر م عاضر الكل ال ما 
بمثابة فواصل معرقلة لحركة الوقود. 

بالرغم من أن الخضخضة الديناميكية للوقود تعتبر مشكلة رياضية وهندسية 
محيّرة» إلا أن الحالات الموثقة لترابط خضخضة الوقود مع أنمطة حركة الطائرة 
تعد نادرة. وهنالك حالة محققة لترابط خضخضة الوقود مع نمط حركة الدحرجة 
الرلدة اطا توعان هي هرك 5ه فق س ا ال ا 
وقود بسعة 500 غالون يقع متقدماً أمام مركز الثقل اهتزازات دحرجة - انعراج 
غير مخمدة أثناء تقاربات الهبوط (الشكل 14 - 1). والمشكلة تم تصحيحها 
عندما تمت إضافة المصدات العمودية لتقسم خزان الجسم إلى نصفين» أيمن 
وأيسر. ولقد ضاعفت هذه المصدات من تردد خضخضة الوقود» لكنها فصلت 


وكان قد تم الآخبار عن مشكلة أخرى لخضخضة الوقود وقعت على 
الطائرة لوکهید ۴-80٥‏ وحصل ذلك فى أوائل شهور الحرب الكورية وخلال 
الحملة الشاملة لتحسين قابلية الطائرة F-80C‏ الآخذة بالتدنى. وبدأت وحدات 
DIOS NaS O E eS EOE‏ 
SE E‏ ارتطام غير مُفسرة. وبناءا على طلب 
قيادة» القوى الجوية للشرق الأقصى» تم تنفيذ اختبارات جوية في حقل رايت 
على الطائرة ۴-80٥‏ المحملة بخزانين طرفيين سعة 265 غالوناً. 


في اختبار تشرين الثاني / نوفمبر عام 1950» وجد جيمس كيلي .5 ءعصھ[) 
(وااه بآنه لا يوجد مشاكل في الإقلاع والتسلق» عندما تكون الخزانات الطرفية 
للوقود مليئة بشكل أساسي. لاحقاًء مع تناقض الوقود في الخزان الطرفي» تبدأً 
حركة التسلق (ع«نطء؛ام) غير المتحكم بها بالظهور. وقد لاحظ كيلي أن أطراف 
الأجنحة كانت تتلوى كلما تخضخض الوقود جيئة وذهابا. ولقد استعاد التحكم 
بالطائرة فقط بعد أن انهار خزان الطرف الأيسر وسقط بعيداًء وبعد أن قذف 
بحمولة خزان الطرف الآيمن إلى الخارج. 
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۽محددة ب 0.25 قدم 


التوضع الجانبي للوقود 
بالنسبة لمركز الثقل 
¥۴ , قدم 


الشكل 1-14 التأثير المحسوب لخضخضة خزان الوقود في الطائرة دوغلاس سكايهوك ۸-4 
قبل تر كيب المصد في الخزان. تترافق حر كة الوقود مع نمط حركة الفيغوئيد. وعندما تتحدد 
حركة الوقود بجوانب أو جدران الخزان (المنحني المنقط) تنتج حر كة «افعوانية) حدودة التموج 
)من : 1959 ,2955 .(Abzug, Douglas Report. ES‏ 


حالتان إضافيتان معروفتان عن خضخضة الوقودء تم تويقهما في تقارير 
اختبار الطيران في سلاح الجو الأمريكي. واحتوى كل من الحالتين على ترابط 
خضخضة الوقود مع نمط حركة الاهتزاز الهولندي» وكانوا سعداء عندما تم 
استخدام دفة الاتجاه لإيقاف مركبة الانعراج لحركة الاهتزاز الهولندي. 
والطائرات التي عانت هذه المشكلة هي بوينغ ۸٤-1354‏ وسیسنا 1-37۸ . 
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المقاربة التحليلية لمشكلة ترابط الخضخضة الديناميكية للوقود مع أنمطه 
حركة الطائرة جعلھا ارiنqست‏ غرlalم (Luskin and ãlnöةzn (Ernest W. Graham)‏ 
(1952 ممه[ حيث استخدم غراهام كمون سرعة سائل في خزان مستطيل 
مفتوح من الآعلى تم توفيره من مختبر الهيدروديناميك التقليدي في لامب 
هوراس. وتم نمذجة الوقود المَصدود كنواس (صuاسف«ءم)‏ بسيط بالإضافة إلى 
كتلة ثابتة تحت النواس. تؤّخذ قيمة زاوية النواس عن الشاقول على أنها متوسط 
القيمة لزاوية توضع سطح الوقود في النمط الآساسي للحركة (الشكل 14 - 2). 
تملك حركة الوقود العامة توافقيات كثيرة» من أطوال الموجة القصيرة» التى 
تكون كلها مهملة لتحديد مكافى النواس. 


الشكل 2-14 ماثلة حركة أرونست غراهام البندولية مع حر كة خضخضة الوقود في الخزانات 
المكعبة أو متوازية المتسطيلات المفتوحة. وضحت هذه المماثلة فى حالتين متطرفتين. بتخضخض 
الوقود بكامله في الخزان شبه الفارع » فيما يتخضخض اء الجلرى فيط من الخزان الممتلى 
والعميق )من : 1952 .(Luskin and Lapin, Journal of Aeronuatical Sciences,‏ 


تعتمد مماثلة مقياس النواس بالخضخضة الديناميكية للوقود بشكل أساسي 
على عمق الخزان شبه الفارغ » فإن الوقرد المتخضخض هو مجرد عمل موجة 
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في حاوية ضحلة. والنواس المكافئ يكون طويلاً» وكذلك تكون دورة الحركة 
الإزاحية. وفي حالة الخزان المملوء تقريباً أو العميق» فإن النواس المكافئ 
يكون قصيراً وكذلك هي فترة الحركة الازاحية. ويتطلب نموذج غراهام القيام 
بتحليلات متعاقبة لمعالجة مشكلة الوقود بإضافة مكافى النواس لمعادلات حركة 
الطائرة. كإضافة درجة حرية لكل خزان مملوء جزتيا. 


عالج آلبيرت شي (رطءS‏ .۸ ۲۲ط41)» المحلل الماهر لدى »N404‏ 
مشكلة خضخضة الوقود بدون استخدام نموذج نواس غراهام» وذلك من خلال 
افتراض أن الوقود يكون مُحمَلا في خزانات كروية (1952 ,رطء؟). 

وحيث إن الخزانات الكروية لا يمكن رؤيتها مطلقاً في الطائرات» فإن 
نموذج شي معادل تماماً لنموذج غراهام A OEE‏ 
والموشورية. وقد أظهرت حسابات شي وجود ترابط معنوي في نمط الاهتزاز 
الهولندي للطائرة عندما تكون كتلة الوقود المتخضخض مساوية إلى ربع وزن 
الطائرة. 

نادراً ما يمثل ترابط الخضخضة الديناميكية للوقود مع أنمطة الحركة 
الطولية السريعة والبطيئة أي مشكلة. وهناك فقد قليل فى تخامد نمط الحركة 
السريعة» لكن لا يمكن لنمط الحركة الطولية البطيئة أو «الفيغوئيده أن يترابط 
بشكل ملموس مع خزان مملوء جزئياً بالوقود ما لم تكن أبعاد الخزان في 
الآمام والخلف طويلة بشكل غير معقول (1952 ,م¡م۾[ لم uskinا).‏ ولم تأت 
الدراسات الأخيرة على خضخضة الوقود في الطائرات النفاثة الحديثة متراجعة 
الجناح والمجهزة بخزانات وقود طويلة تشغل المكان بشكل مواز لعضد 
(«ومء) الجناح بنتيجة مقنعة» بمعنى أن المصدات في ی زوج من الخزانات 
المملوءة جزئياً لها تأثيرات ضئيلة في أنمطة حركة الطائرة. 

وعلى نقيض من التأثيرات المتواضعة للخضخضة الميكانيكية للوقود 
(لكن ليس في انزياح الوقود على مدى طويل) في حالة الطائرة النفاثة» كان 
لخضخضة الوقود قلق دائم فيما يتعلق بالمركبات الفضائية الطويلة والمدفوعة 
بالوقود السائل» وكذلك في مركبات الإطلاق» مثل مَركبة الإطلاق ساتورن 5 
التابعة للناساء فإن شا خضخضة الوقود تؤثر في نظام التحكم بأنمطة 
الحركة للتسلق والانعراج» وكذلك مع أنمطة انحناء الجسم المرن. 
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وبالرجوع إلى مشكلة انزياح الوقود في الطائرات» حدثت حالة مثيرة في 
الطائرة دوغلاس سي هوك أثناء اختبارات الطيران الأولى. باعتبار أن نظام 
الوقود البسيط جداً في الطائرة ۸4D‏ مؤلف فقط من خزانين» خزان الجسم» 
مصدات ممتازة لمنع الخضخضة» لكن يمكن للتسارع الجانبي لفترات طويلة أن 
ينقل وقود الجناح جزئياً عبر المحور المركزي للطائرة. 

يظهر انزياح وقود الجناح على أنه حركة حلزونية غير مستقرة» يتم 
تصحيحها بسهولة بواسطة دفات الدحرجة (الشكل 14 - 3). ومع ذلك» كان 
للطائرات الآولى 4۸45ء نظام دفة دحرجة (١٠۲ءانة)‏ هيدروليكي وحيد» وعندما 
تعطلت آنظمة دفات الدحرجة الهيدروليكية عند رقم ماخ عال أثناء اختبار 
الطيران فقدت الطائرة وطيارها جیمس فیردین (٣1لإء۷‏ ومصهل). وقد تم تعلم 
الدرس المؤلم» بإنتاج طائرات ۸45 (الآن 4-4) مع الإبقاء على خزان وقود 
الجناح» لكن مضاعفة تكرار»ء أنظمة القدرة المستقلة لدفات الدحرجة الذي 
يحمي الطائرة اليوم ضد فقد التحكم الجانبي العائد إلى انزياح الوقود. 

حصلت حادثة انزياح وقود أخرى في نفس الحقبة عند حقل رايت في 
بدء طيران الطائرة ۲۴-100 من قبل الرائد الطيار هوبکينز (nsصنpkەH Z.‏ .8( . 
وكان قد أقلع مع كمية وقود مقدارها 275 غالوناً بوجود خزانات وقود 
خارجية بمهمة فحص قصيرة. وتم تحميل 50 غالوناً فقط في كل خزان؛ وقد 
أزاح تسارع الإقلاع هذا الحمل إلى الوراء. وكان الوقود قد بدأ بالاحتراق 
من خزان الجسم الأمامي» مضيفاً إلى انزياح مركز الثقل إلى الخلف. وانزاح 
مركز الثقل على ما يبدو إلى الوراء خلف نقطة المناورة» النقطة التى يكون 
تھا شد الها طلا من أجل رامل خمرلة مرجب وذ الط ار هن 
بشكل ما إلى الأمام» وقد تم إعادة الطائرة المتضررة هيكلياً تحت السيطرة 
وهبطت. 
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الشكل 3-14 تأثير انزياح الوقود المحسوب لزان الجناح من الطرف إلى الطرف في الطائرة 
دوغلاس شي هوك ۸-4. ومع نصف امتلاء خزان وقود الجناح» تزيح ضربة دفة الاتجاه 
الوقود» معطية حركة حلزونية ظاهرة غير مستقرة. وتزداد زاوية الانعطاف ببطء مع الزمن 
)من : 1959 ,29551 .(Abzug, Douglas Rept. ES‏ 
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Deep stall الانهواء العميق‎ 2 - 4 


يتطلب الانهواء العميق (الهاء مهه) أن تبقى نقطة موازن الضبط الطولى 
فيما وراء الانهواء. فإذا كان تأثير موازن الضبط الطولي والتحكم E‏ 
لخفض أنف الطائرة إلى الأسفل أثناء الانهواء» لجعلها في وضع غير منهوء 
فإن وضع الطائرة آنذاك يسمى «الانهواء العميق» أو تصبح قدرة القيادات هامشية 
بحيث لا يحصل الاسترداد إلا ببطءء أو يحتاج إلى إجراءات غير اعتيادية 
لتطبيقه» مثل الدحرجة أو الانزلاق الجانبي أو هز الطائرة في زاوية تسلق 
(1ءزم) . وكان قد حصلت أول حادثة انهواء عميق أثناء تحليق القاذفة هندلى 
باج» فيكتور (ا٥۲ء۷)‏ في عام 1962. كذلك» تعرضت طائرة شركة الطائرات 
البريطانية 84٥‏ هوكر سيدلي «ترايدنت “1٥‏ التي تسمى .84٣-1-11‏ والطائرة 


الروسية 134 1٠‏ إلى حوادث انهواء عميق. 


لقد قاد نشر تفاصيل تحطم الطائرة 84٤٥1-11‏ بسبب الانهواء العميق 
سلسلة جديدة من اختبارات النفق الهوائي» ثم ادخال تطويرات على الطائرات» 
ومنها ماکدونالد دوغلاس DC-9‏ . وحصلت حوادث لاحقة كان الانهواء العميق 
سبباً مشكوكاً فيه لاسيما في الطائرة النفاثة بوينغ 727 التي تشبه الطائرة 11 - 1 
° . وكذلك القاذفة الكندية تشالنجر C1600‏ التى تشبه 8۸4٤٥1-11‏ أيضا 


وکانت ٣1600‏ ونوع منها محسن قد تحطمتا شش حوادث آنهواء عمیق. 

هنالك سبب كامن للانهواء العميق فى طائرات ذات الأذناب الأفقية التى 
تعتلي الذنب العمودي (الوضعية .)١‏ ويتدحرج نظام دوامات الجناح طبيعياً إلى 
أعلى متحولاً إلى دوامات مركزة لدى وصولها إلى الذنب الأفقي. وفي حالة 
اللاانهواء تبقى الدوامات المتدحرجة إلى أعلى (eesناامv‏ up-eااهں)‏ خلف 
طرفي الجناح بعيدة نسبياً عن باع الذنب الأفقي» والذي هو مصدر عزم التسلق 
(nose up pitching moment)‏ . 

في الطائرات المعرّضة للانهواء العميق تنهوي ألواح الجناح الخارجية أولاً 
عند زيادة زاوية الهجوم. وبعبارة أخرى يتشكل طرفا جناح جديدين في نهاية 
جزء الجناح غير المنهوي. 

فإذا كان الذنب الأفقي من النوع 1 فإن الدوامات المتدحرجة إلى أعلى 
في زوايا الهجوم العالية تكون تقريباً بنفس مستوى الذنب الأفقي» وهو 
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الموضع الذي تسلط فيه أقصى انجراف سفلي وعزم تسلق بأنف مرتفع. وفي 
الشكل 14 - 4 توضيح لظروف الانسياب الإيروديناميكية في الانهواء العميق 
لطائرة بذنب من النوع 1. 


جر يان الئطر ق المتقصل 


تآثير اتھو اء الطرق 
هي تحمیل الياع 


تحميل الياع الطييحي 3 / 


\ 
3 
ا 
1 دوامة الطرق المزاحة داخليا 
EE (LL‏ إلى اتهيار الطظرقف 


الشكل 4-14 الجحريانات الإيروديناميكية للانمواء العميق لطائرة بذنب ۲. يزيح الجريان 
المغفصل فى طرف الجناح دوامات الطرف الداخلية. وتتماشی قلوب دوامات الطرف امزاحة مع 
الذنب 1» مُعطية جريان سفلى وتحميل ذنب إلى الأسفل متزايد. 


ولقد وفرت اختبارات النفق الهوائى 80 × 40 قدماً العائد ل مس4 N48۸4‏ على 
طائرة رجال الأعمال اه ز1e21»‏ النموذج 3 مقیاس کامل» مثال واضح للانهواء 
العميق عند توضع مركز الثقل خلف موقعه الحقیقی (1971 (Soderman and Aileen,‏ . 
وللطائرة أعلاه ذنب نوع ۲ وجناح متراجع قليلاً إلى الخلف ب 13 درجة. 

ولقد أظهرت البيانات أنه في موقع مركز الثقل المتراجع للخلف بمقدار 31,5/ 
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خلف مرکز العزم الإيرودینامیكى MAC‏ نزةطة موازن ضط مستقرة (stable trim‏ 
(6٣زمم‏ عند زاوية هجوم تساوي 39 درجة» ولمسافة أبعد من منطقة الانهواء. وهذا 
مع تثبيت موازن ضبط الطائرة» وهي بحالة نف إلى الأسفل» على 0,4 درجة. 

ومع إضافة 15 درجة كاملة على دفة الرفع إلى أسفل كمحاولة للاسترداد» يبقى 
عزم الانقضاض ٣ ٥٣۴١۲(‏ ع«۷iاك)‏ غير كاف لاسترداد الطائرة (الشكل 14 - 5) 


64 


| 493 و6ود| 0.07| تسية اىم 
0 0463| 0.507 | تسىية اکت a‏ 
وا سس | 56 


48 


40 


1 605.25) 


الشكل 5-14 تغير معامل عزم التسلق (طءاام) مع زاوية الهجوم للطائرة ۲٥2۲ء1‏ طراز 23› 
كما تم اختبارها بمقياس حقيقي في النفق الهوائي 80 × 40 قدماً في الناسا آميس. يقع مركز 
الثقل على بعد 31.5 ./ خلف مركز العزم الإيروديناميكي 1۸١‏ وهناك نقطة موازن ضبط 
مستقرة عند زاوية هجوم تساوي 39 درجة. وهذا مع موازن ضبط كامل بآنف إلى أسفل. ترمز 
الدائرة إلى قلابات إلى أعلى» والمربع إلى قلابات إلى أسفل. بالإضافة إلى أن دفة العمق بزاوية 
كاملة إلى أسفل تكون غير كافية لاسترداد الطيران غير المستقر. (من : ل40 ۲1221ءdهS‏ 
(Aiken, NASA TND-6573, 1971‏ 
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الشكل 6-14 تغير معامل عزم التسلق مع زاوية الهجوم لطائرة جینیرال داینامیکس ۴-16 › 
مع زوايا سطح الذنب من الصفر إلى القيمة العظمى. حتى مع تحكم كامل آنف إلى أسفل (+25 
درجة) هناك نقطة موازن ضبط مستقرة أو إمساك عند زاوية هجوم 60 درجة. (من : e7,‏ رع 
.(Ogburn, Gilbert, Kibler, Brown, and Deal, NASA TP-1538, 1979‏ 


يمن للطائرة جینیرال داینامیکس ۴-16 أن تدخل في الانهواء العميق 
(الشكل 14 - 6). رغم أن هذه الطائرة ۴-16 تملك عصا تبديل يدوية خاصة 
لتجاjg‏ llتJl (manual pitch override stick)‏ تٌعطی الطيار إمكانية تحريك كامل 
الذنب» وملغية الدحرجة وتوابع الاستقرار المتزايد. وهذا يتيح للطيار الانسحاب 
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خارج الآنهواء العميق» في مرحلة تواجد اهتزازات تسلق متبقية ,«0وإءلمA)‏ 
Enevoldson, and Nguyen, 1983)‏ . هنا ویذک المختصون أعلاہ ما 
Suy‏ ود ل 


تلحظ تعليمات [دليل الطيران] إذا لم يتم تمييز زيادة في سلوك الطائرة (مع 

تحكم تسلق [أنف إلى أعلى] كامل). فيجب على الطيار الانتظار 3 ثواني» ومن 

ثم تطبیق تحکم عکسي بالکامل reese c٥٣٤١٥1(‏ 11اu؟)‏ . وإذا لم پستمر 

الآنف بالانحدار إلى أسفل مع دفع العصا إلى الأمام بالكامل» ولكن 

يحصل العكس وتستمر بوضع آنف إلى أعلى» فيجب إرجاع العصا إلى 

الخلف بالكامل للاستمرار بتأرجح الطائرة. علماً أن دور اهتزاز التسلق 

يساوي تقريباً 3 ثواني» وقد وتم تحذير الطيارين بأن التحكم بوتيرة 

سريعة غير فعال. 

تحتاج طائرة ۴-16 ما مقداره 4 دورات تقريباً لإيقاف انهوائها العميق. وإن 
التخلص من التأرجح الحقيقي يكون صعباً إذا كانت الطائرة في اهتزاز دحرجي»› 
لأن الدحرجة القاسية تحجب عزم تسلق (ع«نطءاإم) حركة الطائرة. هذا ويمكن 
إصلاح الانهواء العميق للطائرة ۴-16 في نهاية المطاف بزيادة 25 ./ من الذنب 
الأفقي» وقد أدخل هذا التحسين في إنتاج الطائرات (2000 ,sإمططةطع)‏ أيضا. 

كذلك فخصستة طاثرة النقل الجشكرية ماك دول دوغلامن 17© لامكانة 
حصول انهواء عميق بسبب ذنبها ذي الشكل 1. ومع ذلك» وعلى نقيض 
حالة الطائرة ۴-16» هناك مخطط لتحديد تطور زاوية الهجوم ؟ه عاع«a)‏ 
pin attack limiter)‏ الانهواءات العميقة في هذه الطائرة من الحدوث. ويمكن 
منع الانهواء العميق أيضا بدفع قبضة التحكم من خلال تغلب الطيار على قوة 
الشد التي تؤدي إلى الانهواء مع استخدام قوة دفع معاكسة. وتم إلغاء هذه 
الفقاربة يسبت الوترفة وبشكل جاص إمكانية جدوت عطل. نقظة وة 
(Llopputaife, 1997) «(single point failure)‏ . 

يرتبط النظام المُختار لمنع الاأنهواء العميق في الطائرة 17-° بزاوية الهجوم 
المقاسة مع تأمين تحذير سمعي أولي واهتزاز في قبضة التحكم عند أي تجاوز 
خفيف إلى حد زاوية الهجوم. فإذا استمرت زاوية الهجوم بالازديادء أو إذا 
هوت السرعة الجوية بمعدل مفرط»› يتم تشغيل نظام محدد زاوية الهجوم 
(e1انiا‏ 4ckه)»‏ ويكون لنظام تحديد زاوية الهجوم حد توقيف قاس. 

من الميزات التصميمية الهامة لنظام مُحدد زاوية الهجوم في الطائرة ٥-17‏ 
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هي المصفوفة المكونة من 6 حساسات عنفة اتجاه الجريùl (vane flow direction‏ 
(s٤0وممء‏ المركبة على جسم الطائرة مع الاحتياطات اللازمة لتشغيل وإيقاف 
المحدد بدون أن يسبب ذلك أية حالات عابرة غير مرغوبة أو انهواءات ثانوية. 
يسمح نظام مصفوفة الحساسات من التشغيل الصحيح تحت شروط الانزلاق 
الجانيي» الك زنر فكل إنغراكى قي قرات العفات ر الود 
(yرءصundaلءr)‏ بمواجهة عطل أو عطب العنفة. 


The Ground Effect التائيز الأ ضی‎ 3 - 4 


لد را وتك ل 0 قل اف لفارت لوط قرا من اون 
يصحبه تغيرات جوهرية فى خصائص الطائرة الإإيروديناميكية. 


جاء هذا فى افتتاحية التقرير وكالة ۸04"× أعده وتيمور (J. W. Wetmo0¢(‏ 
وتورنار الابن Tie‏ .1ا عام 0. تعود نظرية التأثير الأرضي (ground‏ 
J| effect theory)‏ تأريخ راوح بين عاي 1922: و1924 ولاعمال کل من 
فايسيلسبيرغر )٣. Wiese10e8€۲(‏ فی ألمانيا وغلوریه 6141۵۲۲ .۳8) فی بریطانیا. 
طهر اترات ار ر وال لى كرت اطا لوط قرا من الأرض 
بشکل ولي في التحكم الطولي وموازن الضبط. وتتطلب الطائرة التقليدية أو 
ذات الذنب في المؤخرة تحكماً طولياً بأنف إلى أعلى أكثر للحفاظ على زوايا 
هجوم ا أو الانهواء» بالقرب من الأرض. وبطريقة ممائثلة» يزيد وجود 
الأرض من كمية التحكم بآنف إلى أعلى المطلوبة لرفع العجلة الأمامية أثناء 
الإقلاعات الأرضية. 

من المهم أن بُعامل إيروديناميك نموذج الطائرة تحت الاختبار في قسم 
الاختبار المغلق في النفق الهوائي بنفس الطريقة التي تعامل بها الطائرة بكاملها 
لدی تقربها من ا ع تمثیل حدود ا الصلب الذي تسببه 
جدران النفق الهوائي وتسببه الأرض تحت الطائرة نظرياً بصور للنموذج أو 
الطائرة التى فيها تلغى الجريانات السفلية والجانبية سرعات الجريان التى تعبر 
في الأخرال ال و الصلبة. ّ 

تكون حالة التأثير الأرضي إجمالاً بسيطة» حيث يعمل نظام الصورة 
الواحدة على الإلغاء بالضبط. والصورة المطلوبة هي صورة بالمراة للطائرة» 
وتؤخذ الأرض نفسها كسطح مرآة. من ناحية أخرى» سلسلة أخرى لانهائية من 
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الصور في جدران قسم الاختبار المغلق في النفق الهوائي تكون مطلوبة. وبالطبع 
يتم إهمال الصور الأكثر بعداً من أجل الحسابات العملية. 


تُنقل طريقة الصورة بالمرآة الممثلة للتأثير الأرضي إلى الحسابات 
a EN NRE LN O‏ 
الدوامة التي تعطي قيمة التأثير الأرضي في التحكم الطولي وموازن الضبط» عندما 
يتم إضافة نظام صورة دوامة الشبكة إلى شبكة الهيكل الآساسي. وكان هذا التطبيق 
قد تم استخدامه في تخمين قيمة التأثير في تصميم طائرة حديثة بدون ذنب. 

وعلى النقيض من نظرية التأثير الأرضى المعروفة والنمذجة الرياضية 
المعتمدة عموماً فإن قياسات التأثير ا في النفق الهوائي وفي اختبارات 
الطيران ليست مرضية تماماً. ولو اھ ارات النماذج الجديدة في النفق 
المواتن دي اغات ارا ف مرل کل NRE‏ 
اناير الارضي» ركان اكان اماد ترح ترس الصاف اام التجرد وله 
في النفق الهوائي لتمثيل الأرضي. وإجراء فحوص تسلق/ انحدار مع وجود اللوح 
الممثل للأرض وعدم وجوده لإعطاء قيمة التأثير الأرضي المطلوب وتغيره أثناء 
الرفع «(lifD)‏ والكبح (8ا) وعزوم زوایا الرفع (pitching moments)‏ . 

هنالك مشکلتان رتیسیتان تعترضان اختيارات التأثير الأرضي في نماذج في 
النفق الهوائي» بالاإأضافة إلى فروقات رقم رينولدز (اعاصںه sلاممره۸)‏ بين النموذج 
المختبر والطائرة الحقيقية. فإن وضع اللوح في النفق يعيق سريان الهواء» ويسبّب 
جرياناً عرضياً غير مرغوب فيه» وتأثيرات طفو تربك القياسات. أيضاًء تتكون طبقة 
سريان حدية (اءره! رإةف«سهط) على الحافة المتقدمة للوح وإلى الداخل. وليس 
هنالك من مثيل لهذه الطبقة في الهبوط أو الإقلاع الحقيقيين. وبالإمكان تقليل قيمة 
طبقة السريان الحدية على اللوح من خلال الامتصاص (ع«1ل0ء1ط) أو باستخدام 
حزام متحرك بدلا من اللوح الثاإبت» وكذلك» يتوجب طرح قيمة إعاقة اللوح 
لسريان الهواء (اء٥اه‏ #عه)ءه1ط) من البيانات الممثلة للتأثير الأرضي. 

ومع ذلك» تبقى اختبارات الطيران لحساب التأثير الأرضي صعبة على حد 
سواء إذا ما تطلب قياس الزيادة الحقيقية في الرفع وفي زوايا التحكم لموازن 
الو ا و ی ی ا و و رک 
والصعوبة طبعاً تكمن في إجراء القياسات مع المحافظة على طيران و 
زوايا هجوم مختلفة فيما تلق الطائرة بضعة إنشات عن الأرض وعجلاتها مدلاة. 
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الشكل 7-14 معامل الرفع ضد زاوية الهجوم عند مسافتين من الأرض› تم قياسها من الطائرة 
الشراعية فرانكلين ۴5-2 المسحوبة خلف سيارة )مj‏ : Wetmore and Turner, NACA‏ 
.(Rept. 695, 1940‏ 


لقد کان عمل وتیمور وتیرنر 41d 1u116۲(‏ 0۲eص)we)»‏ عام 0 الذي 
استشهد به في بداية هذا الفصا نموذجاً ذكاً ل اختا ال و 
میتسین به ھی بدا دمو 2 ار ي وتم 
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مشكلة تحقيق طيران مستقر بالقرب من الأرض يأخذ قياسات التأثير الأرضي 
من على طائرة شراعية يتم جرها وراء سيارة (الشكل 14 - 7). ولعل هواة 
السيارات سيتمتعون لرؤية صورة السيارة الساحبة العائدة إلى »N.۸٥04‏ التى يبدو 
افا و ر ا 0 
حافظ الطيار على الارتفاع المفروض للطائرة الشراعية فوق الأرض بالتسديد 
على أهداف مرئية مركبة على السيارة. 


ربما» يمكن المحافظة على الطيران المستقر قرب الأرض لاختبارات تأثير 
الأرض باستخدام حلقات الطيار الألي (كمهه!٤هانمهاسه)‏ المغلقة حول إشارات 
تحدید الارتفاع «(height-finding signals)‏ کالتي يعطيها رادار الارتفاع. وبطريقة 
مماثلة» يوجد لدى الناسا نموذج إطلاق في حقل لانغلي يمكن من خلاله 
الحصول على بيانات التأثير الأرضى بدون مشاكل اللوحة الآرضية فى النفق 
الهوائى. ويمكن لجهاز لانغلى الفا محاكاة أي تأثيرات N‏ غير 
0 والتي قد تكون رة ذلك» أن الهبوطات الحقيقة هي إحداث 
ديناميكية تقترب فيها الطائرة من الأرض وتهبط في زمن يمكن أن يكون قصيراً 
مقارنةً بالوقت المطلوب لتكون الجريانات المستقرة. عموماًء أظهرت حسابات 
شبكة الدوامات المحدودة أن التأثيرات الديناميكية تَسبّب زيادة في الرفع وفي 
عزم الرفع نتيجة التأثير الأرضي» مقارنة بشروط الحالة المستقرة. 


Directional الاستقرار الاتجاهى والتحكم ف الدرج على المدرج‎ 4 - 4 
Stability and Control in Ground Rolls 

يملك نظام عجلات الهبوط الثلاثية في الطائرة الخفيفة عجلات رئيسية 

تقع خلف مركز الثقل ونظام عجلة قابل للتوجيه» أو يدور بحرية» هو العجلة 
الأنفية التي تقع أمام مركز الثقل. ولقد وضع هذا الترتيب الذي اخترعه وجربه 
فريد ويك ()ء۷1 ٥.‏ ۲۵۵إ۴) عام 1936» نهاية للأنشوطة الأرضية. 
والأنشوطة الأرضية هي حالة انعراج سريعة تنحرف بالطائرة بعيداً عن اتجاه 
مدرج الهبوط. وتعتبر مشكلة من مشاكل نظام عجلة الهبوط الذنبيةء الذي 


)3#( الأنشوطة اللأرضية أو )gr ound 100p)‏ هي حالة انقلاب الطائرة على أنفها عند الفرملة أو فت 
تأثيرات ديناميكية في امتداد المحور الطولي للطائرة» أو انحراف الطائرة لفعل اتجاه الريح المقاطع للمدرجة بعيداً 
عنها. وهى من مشاكل الطائرة ذات العجلة الخلفية. 
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استمر مستخدماً من قبل بعض المصممين لعدة سنوات بعد اختراع ويك. 

إن الآلية الفيزيائية التي من خلالها تبني العجلات الرئيسية لنظام عجلات 
الهبوط الثلاثي استقراراً في الاتجاه خلال الدرج تم شرحها في مقالة ويك عام 
6. وعلى أية حال» من الممكن نمذجة إجرائية الدرج رياضياً بنفس طريقة 
نمذجة ديناميكيات الطيران (1999 ,ع2uطا4).‏ حيث ينتج النموذج إما قيم الدرج 
الخاصة» أو جذور الاضطرابات الصغيرة» أو المعادلات اللاخطية بست 
درجات حرية » المناسبة للتحليل العابر (كزور1اana (transient‏ . 


ا,الرفع ۸ 


MH‏ , عر م التسلق/۱لاتحدار 


(pitch) 


س ر_ حة یسار متخسو_ی×ة 


کدگر_ کس 


زم تدوير الاإصطفاف الذات 
1z‏ ,عزم تدوير الاصطفاف الذاتي ۷ , سرعة الاتزلاق 


الشكل 8-14 العزوم والقوى الفاعلة في مقاطع الجناح (آ) وفي دوران الإطارات (ب) (من : 
.(Abzug, 1999‏ 
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إن مفاتيح النمذجة الرياضية للدرج الأرضي هي نماذج القوى والعزوم 
المطبقة على جسم الطائرة من خلال تماس الإطارات مع الأرض» ومن خلال 
مخمد دعامات نظام الهبوط (sاںostrعاه gear‏ andingا)»‏ وکلاهما متوفر فی 
أدبيات بحوث الآليات والطيران. 

وهناك تماثل مثير بين القوى والعزوم المؤثرة في مقاطع الجناح وفي 
الإطارات» كما هو مبيّن في الشكل 14 - 8» حيث تظهر القوة الجانبية للإطار 
علاقة خطية» تصل إلى الانهواءء مع زاوية الانزلاق الجانبية للإطارء وهو نوع 
الانزلاق لتوليد مشتقات استقرار الإطارء التي يتم إضافتها إلى الاضطرابات 
الصغيرة لمعادلات الحركة للطائرة الطبيعية لإنتاج القيم الخاصة للدرج الأرضي. 


1 ES EEN 5 ٣ 
| VEL 20 fps | VEL =40 fps 
E -0,6 4 28 gar 
2 N 4 .6 0 
TI A 
ا‎ 8 
0.5 ا‎ e 
-1 1 ا 0 ا ا‎ 2. 
6 4 -2 0 2 6 4 2 0 2 4 
الجر ء الحقيقي الجر ء الحقيقي‎ 
7 E SEE | 1 
6.2 ا‎ i VEL = 60 fps 
6 ا ا 2 3 ن‎ 2 2 EE ااا‎ 
5 ج‎ 
3 47 توضع خلية السرحة الأساسية‎ = ××“ 
ER 2: 1 &SN=-1 التوضع الحقيقي,3.‎ ( 
2 وا‎ 
0 
6 4 -2 0 4 
الجر ء التحقيقي‎ 


الشكل 9-14 القيم الخاصة للدرج الأرضي للطائرة سيسنا 182 عند 3 سرعات (,عاzط۸‏ 
9,. 

في الشكل 14 - 9 تم حساب القيم الخاصة لدرج الطائرة سيسنا 182 عند 
ثلاث سرعات» كتابع للمسافة الطولية بين العجلة الرئيسية ومركز الثقل. وتشير 
القيم الخاصة الموجبة إلى أن عدم الاستقرار الاتجاهي» يحصل في توضعات 
العجلة الرئيسية أمام مركز الثقل تماما. 
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يمكن تطبيق التحليل الخطي للدرج الأرضي على الطائرات الكبيرة التي 
تملك ترتيبات عجلات معقدة وقيادة هيدروليكية للعجلات الأآنفية» مع آقل 
ضمان للنتائج المرجوة. في تلك الحالات» يمكن للتحليل الخطي أن يُظهر 
محاولات المعالجة الأرضية» لكن يجب أن يحتسب المرء لتحليل كامل لا 
خطي بست درجات حرية» متضمناً قوى الإطارات. وكان مركز بحوث لانغلي 
ي الناسا قد قام بتنفيذ تحليل موسع ومحاكاة للدرج الأرضي على طائرة 
التدريب بوينغ 1-45 لصالح سلاح البحرية (2000 sإ#طدصةط٤).‏ وقد أمكن 
باستخدام نماذج ديناميكية مناسبة للإطار ومع إدراج سلوك درج الطائرةء فقد تم 
إعادة توليد اهتزاز الانعراج المحَرّض من قبل الطيار. 


4 - 5 الذنب ۷ آو شكل الفراشة Vee-or Butterfly Tails‏ 


الذنب ۷ أو ذنب الفراشة هو عبارة عن جناح بزاوية ثنائية موجبة كبيرة. 
وإذا تم بناء الذنب ۷ بزاوية ثنائية سالبة» فسوف يدعى الذنب ۷ المعكوس أ 
(4۵1هطمه) ولقد استخدمت الأذناب أو ۷ المعكوسة بدلا من الأذناب الأفقية 
والعمودية العادية» باستبدال ثلاثة سطوح بإثنين. والطائرة بيتش كرافت بونانزا 
5 ذات الذنب ۷ قد شاهدها معظم الناس» فقد صنع أكثر من 12000 طائرة 
متهاء وأن تركيب الذنب ¥ المبكر جدا قد تم تنفيذه من قبل رودليكي 
(iekiاRud)‏ في عام 1931 (الشکل 14 ۔ 10). 

لماذا الذنب ۷؟ إن الميزة الواضحة هي تقليص سطوح الذنب واحد في 
الآقل» > على افتراض أن الذنب الأفقي یبنی من نصفين. وهذا يعني أيضاً تداخل 
كبح أقل عند تقاطع جسم - ذنب. والفوائد الممكنة الأخرى تتعلق بالتكوين. من 
ناحية أخرى يحمي الذنب ۷ المقلوب للطائرة جينيرال أتوميك غنات هإءء6) 
Atoms 750(‏ تصمیم المروحة الدافعة» ويخدم كماص للصدمات في الهبوطات 
E N ad‏ 


تنحرف كامل سطوح الذنب ٠۷‏ أو القلابات الموجودة على حوافه 
الخلفية» بشكل متناظر من أجل التحكم بزاوية الرفع وبشكل غير متناظر» أي» 
بزوايا متساوية ومتعاكسة» من أجل التحكم بالانعراج. وهناك عزم دحرجة صغير 
يتولد في الحالة غيرالمتناظرة. ويكون عزم الدحرجة معاكسا في الذنب ۷ ذي 
الزاوية الثنائية الموجبة» وفق المعنى التالي: للتغلب على الانعراج المعاكس يتم 
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تطبيق دفة الاتجاه اليمنى ga (right rudder)‏ jeم‏ الانعراج من قبل الطيار 
البشري أو الآلى خلال حركة الدحرجة إلى اليمين. 

إلا أنه في حالة الذنب ۷ بزاوية ثنائية موجبة» يتولد عزم الدحرجة إلى 
ليشار ن خلال انخراف دة الأتخاه إلى البمين تشكل. يغاكسن ‏ خركة دفة 
الدحرجة (٥#۲انه)‏ وطبعاًء ينعكس هذا التأثير فى الذنب ۷ المقلوب حيث 
تصاحب عزوم الدحرجة المواتية انحراف دفة الاتجاه أثناء الدحرجة. 

يلعب الذنب ۷ المقلوب (زاوية ثنائية سالبة) دوراً هاماً فى إبطال التسلق 
إل اغ (صاpiteh)‏ في الطائرات ذات الأجنحة المتراجعة عند أرقام ماخ تحت 
الصوتية العالية. ومع آنها ليست مقلوبة تماماء إلا أن بعض آنواع الآذناب ۷ 
سالبة الزاوية الثنائية موجودة في بعض الطائرات مثل فانتوم (McDonnell « F-4‏ 
Douglass F-4 Phantom)‏ والطائرة الفرنسية llفlجيتڙ (DassultLBreguetL/‏ 


. Dornier Alpha Jet) 


الشكل 10-14 المهندس البولوني جورج رودليكي (إلى اليسار) مع طيار الاختبار 
سزوبزيفيسكسي ( 5200z)‏ .۷) أمام الطائرة ثنائية الجناح هانريوت (14 )14١۲10٤‏ 
المزودة بتصميم ذنب ۷ في عام 1932. تم اختبار هذا التكوين بنجاح من قبل سزوبزيفيسكسي 
وطيارين آخرين )من : 1932 „(Aircraft Engineering, March‏ 
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الشكل 11-14 طائرة بذنب ۷ مقلوب. هي أمبر (۸۲). سلف الطائرة المسيرة (0۸۷) 
جینيرال اتو ميك غنات (612-750 ءiہ ۸٥‏ ۵1إممە6). التی استخدمت عام 4 بمهمة 
استطلاعية فوق البوسنا (من شركة الأنظمة الرlئدة (Leading Systems, Inc‏ . 


نظر الأستاذ رونالد ستيرمان («ةصإهةه)؟ .0 )۸٥١۵14‏ فى انهواء الذنب ۷ 
نتيجة الانزلاقات الجانبية عند تقدم مركز الثقل إلى أمام ل اعتبار أنه السبب 
المحتمل لمعدل حوادث تحطم الطائرة بيتش طراز 35 ذات الذنب ۷؛ فقد فاق 
معدل حوادث هذا الطراز سبع مرات حوادث الطراز 33 من نفس الطائرة» 
ولكن بذنب تقليدي. لقد أظهرت اختبارات ستيرمان (عام 1986) أن مجموعة 
الذنب ۷ يمكن أن تنهوي مسببة تجاوزاً في رفع أنف الطائرة (طراز 35) عند زاوية 
انزلاق تراوح بین 10 و12 درجة. وقد فشلت اختبارات الطيران الفعلية التي أجريت 
على الطائرة بيتش في تكرار نتائج ستيرمان. وهكذاء بقيت مشكلة انهواء الذنب ۷ 
في طائرة بيتش مشكلة كامنة حفزت التفكير باتجاه جعل سطوح الذنب ضخمة 
لتقليص زوايا الهجوم عليه» عند الحاجة إلى توليد حمولات مطلوبة. 

لقد قدر حجم الذنب ۷ المطلوب والزوايا الثنائية الخاصة بتصميمة بشكل 
حاسم من قبل بول بورسر وجو کlمJ (Paul E. Purser and John P.‏ 
(pb1ص‏ عام 1945» ومن خلال تقارب ساذج للمشكلة اخد ال متاطى 
المعرضة من سطح الذنب ۷ في المخطط وفي المناظر الجانبية واعتبارها ذات 
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تأثير مشابه للمساحات الأفقية والعمودية على التتالى. هذا وتعاملت طريقة 
EE EE E a E‏ 
التداخلات» واستنبطت الأبعاد المثلثية لزوايا الهجوم والقوة. وبذلك» وفر 
بورسر وكامبيل التحقق التجريبي المقنع لنظريتهما في الذنب - ۷ باستخدام 
بيانات اختبار النفق الهوائي (الشكل 14 - 12). 


BIE 


س | | 
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| کے 


a 


ا 
ا 
ے 
ت 
ES‏ 
َ 
E‏ 


0 20 40 60 80 I00 
اتراوية التقائيةر ۳ , درجة‎ 


الشكل 12-14 التحقق التجريبى (الدوائر الصغيرة) لنظرية بورسر/ كامبيل فى الذنب ۷ . 
رسمت مساهمات معزولة لاستقرار وتحكم الذنب مقابل زاوية الذنب الثنائية (من : ۲ع؟ءإu"‏ 
.(and Campbell, NACA Rept. 823, 1945‏ 
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Control Surface Buzz طنين سطح التحكم‎ 6 - 4 


إن طنين سطح التحكم هو إلى حد بعيد» رفرفة بدرجة حرية واحدة. وهو 
بذلك ليس ضمن مجال الاستقرار والتحكمء إلا أن علاجه يؤثر في القدرة على 
التحكم. أول طنين تمت مصادفته كان أثناء انقضاضات الطائرة شوتينغ ستار 
P-80 Shooting Stas)‏ ockheedا)‏ حیث تحدث الطیارون عن ارتجاف وتذبڈذب 
جانبي عالي التردد في عصا القيادة. ولقد استشنيت الرفرة العادية في تفسير هذا 
الارتجاف عندما أظهرت الحسابات ترافقاً معقولا بين رفرفة دفتى الدحرجة 
والجناح» باعتبار أن جناح هذه الطائرة من النوع الصلب وذي مطيار سماكة 13/ 
من سلسلة »N.۸٥04-65‏ وإن دفتي الدحرجة مصممتان بموازن كتلوي. علاوة 
على ذلك» كانت قوة تردد الاهتزاز أعلى مما يمكن توقعه من الأنمطة الهيكلية. 

تبيّن من مجمل الدراسات أن سبب الارتجاف يعود إلى نمط دفة الدحرجة 
وحدهاء وليس له علاقة بانحناء الجناح أو فتله على الإطلاق. 

وفي أرقام ماخ المتزايدة حيث تكون الصدمات (ء)ءهطء) الطبيعية على 
الجناح عمودية على الجسم وقريبة من خط مفصل دفة الدحرجة (aileron hinge‏ 
(«1 تترابط منطقة الصدم مع انحراف الدفة لتوليد حركة الطنين هذه. 

علاوة على ذلك» يسبب انحراف الحافة الخلفية لدفة الدحرجة إلى أعلى 
تغيرات في جريان الحقل ]1٠#(‏ 1۵ء:)) مما يولد عزم مفصل نسبي إلى الأسفل على 
الحافة الخلفية للدفة» مبتدأً الدفة بالتحرك إلى أسفل. ثم» وبصورة مباغته تغلب 
مواقع موجة الصدم على السطحين العلوي والسفلي للدفة. وبذلك تكتمل الدورة. 

تلعب مرونة نظام التحكم دوراً واا فش نین دفة الدحرجة» وذلك 
بالسماح لانحراف الدفة بشكل متناظر»ء أو مُزاح» فتمنع بذلك الطنين من خلال 
تقييد الدفة من الدوران المتناظر. هذا ويقع سطح تحکم الطائرۃة ۴-80» 
والمدفوع بإسطوانة ثقيلة» على المحور المركزي للطائرة. وعليه» فان مرونة 
نظام التحكم بدءاً من محور الطائرة إلى دفات الدحرجة كافية لإحداث الطنين. 

يتحدد علاج عقدة الطنين في الطائرة ۴-80 والطائرات اللاحقة» التي 
تحتوي على مشغلات (كإهاهںاءه) لدفة الدحرجة فى محور الطائرة المركزي› 
باستخدام مخمدات هيدروليكية تركب عند مفصل كل دفة. ويكون التخميد 
متناسباً مع السرعة الزاوية لسطح التحكم التي تكون عالية خلال الطنين عالي 
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التردد» ولكنها تكون أوطاً خلال حركات العصا الطبيعية. وتختار مخمدات 
الطنين بحجم ملائم فلا تتداخل مع قابلية التحكم الجانبي. هذا وتحتوي 
الطائرات النفاثة الحديثة على مخمدات هيدروليكية لا رذية متوضعة عند كل 
دفة. وبذلك تصبح إمكانية حصول طنين في مثل هذا الترتيب غير واردة. 

لد كان طن سح الك يشل مكل بالعسية إلى دف الز 
۳فنء) في نوعين من طائرات الخمسينيات النفاثة هما نموذج أخير للطائرة 
سابر .)North American F-86 Sabre)‏ والطائرة سکای هوك (Douglas A45‏ 
(2۷6طSky‏ وقد استخدمت کلتا الطائرتين دفات ا مزودة بلوحة فصل 
(ateام‏ - itteاsp)‏ تسمى الشرغوف (ء1همله]) للتغلب على الطنين. ولا تكون 
سطوح التحكم في لوحتي الفصل مغطاة ابتداء من منتصف وتر الدفة حتى 
RES ES O E‏ 

وعادة تستقر الصدمة الطبيعية التي تكوّن الحركة فيها إلى الآمام والخلف 
حتى تصبح مركزية مع طنين سطح التحكم. وهنالك علاج آخر إيروديناميكي 
لطنين سطح التحكم يتعلق بإضافة مولدات دوامة (0۲5غe16۲4ع‏ ×e٤إv0)‏ آمام خط 
مفصل سطح التحكم تماماً. 
7-4 قفل دفة الاتجاه والزعانف الظهرية Rudder Lock and Dorsal Fins‏ 

تقفل دفة الاتجاه في زاوية انزلاق جانبي كبيرة عندما تدفع عزوم المفصل 
الإإيروديناميكية المعكوسة لدفة الاتجاه الدفة حتى توقفها. وتستمر الطائرة نتيجة 
ذلك بطيران منزلق جانبياً مع بقاء دعسات دفة التوجيه بوضعية حرة» حتى يجبر 
الطيار دفة الاتجاه للعودة إلى المنتصف أو التخلص من الانزلاق باستخدام 
دفات الدحرجة. ويمكن لعزوم المفصل الإأيروديناميكية دفع دفة الاتجاه ضد 
م ال ف کل ا كتا رة لار عا الا إلى ال 
عندئذٍ يصبح الاسترداد بالدحرجة أو بتخفيض ا هما الخياران الوحيدان. 

شيئان يجب أن يحصلا قبل أن تصبح الطائرة مرشحة لانقفال دفة الاتجاه. 
يجب أن يكون الاستقرار الاتجاهى منخفضا عند زوايا الانزلاق الكبيرة» وتكون 
رة الك ماف الا رة ا يساد الج الى لسم اللا لابب 
العمودي المستوى العام للاستقرار الاتجاهي» حيث ينخفض الاستقرار الاتجاهي 
عند زوايا الانزلاق الكبيرة عندما تنهوي الزعنفة. وتعتمد زاوية الانزلاق أو زاوية 
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هجوم الزعنفة (مع الآخذ بالاعتبار الجريان الجانبي) التي عندها تنهوي الزعنفة 
على نسبة وجاهة الزعنفة. لسوء الحظ فإن» الزعانف الطويلة» والكفوءة وذات نسبة 
الوجاهة العالية تنهوي عند زوايا هجوم منخفضة للزعنفة. وكقاعدة عامة» يحدث 
انهواء الزعنفة عند زوايا انزلاق حوالى 15 درجة. 


وعلى خلاف الأجنحة الطبيعية » التي يكون الرفع فيها متناسباً مع زاوية الهجوم 
حتى نقطة قريبة من الأنهواء» فإن رفع الآأجنحة المستطيلة ذات نسب الوجاهة 
المنخفضة كثيراً يكون متناسباً مع مربع زاوية الهجوم (1937 ,«ه!اه8). ولا يتولد إلا 
قليل من الرفع في مدى منخفض كثيراً من زاوية الهجوم. وعلى أية حال» تزداد 
زاوية الهجوم بشكل كبير في الانهواء لتصل إلى زوايا عالية قد تساوي 45 درجة. 

وهذا يعني أن تصميم الذنب العمودي من جزئين يوفر طريقة كفوءة 
لعجب الق فى الاستقرار الأتجاهى عند زوايا الانزلاق العالية وغدد ففل دة 
اا E RE‏ العالية» التى يمكن أن 
توفر اتجاهية صلبة في نظام الطيران الطبيعي بزوايا انزلاق ا ل 
تخامد اهتزاز هولندي جيد مع إلغاء زاوية الانعراج المعاكسة الناتجة من دفة 
الدحرجة. والجزء الآخر من الذنب العمودي له نسبة وجاهة منخفضة» مع حافة 
حادة بدرجة معقولةء التي لا تتحمل إلا حمولة رفع قليلة جداً في نظام الطيران 
الطبيعي. وعلى أية حال» عند زاوية انزلاق حيث تنهوي عناصر الزعنفة ذات 
SENE SS CAEN ES ES EE‏ 
أن تصبح سطحَ رفع قوي» في الحفاظ على الاستقرار الاتجاهي. 


بالعودة إلى دور دفة التوجيه» تكون الأسطح الكبيرة لدفة التوجيه والتحكم 
بقدرة المحرك ضرورية في أجل الطائرات ذات المحركين المحمولين على 
الأجنحة» وفى حال تَعَطل أحد المحركين عند السرعات المنخفضة» وهذه حقيقة 
تصل خاصة في الطائرات ذات الدفع المروحي» حيث يكون دفع المروحة مع عتلة 
الوقود في أعلى مراتبها عند السرعات المنخفضة» وتكون المحركات المحمولة 
على الأجنحة بعيدة أكثر عن محور الجسم منها في المحركات النفاثة» وذلك 
لتأمين مسافة بين الجسم والمروحة. ويذكر أن قفل دفة الاتجاه قد حصل في طائرة 
بأربعة محركات بدلا من محركين هى الطائرة بوينغ سترlتg (Boing Stratoliner iı‏ 
(307 1ء0 ذات الذنب العمودي الكبير الأساسى. وقد حدث هذا أثناء حركة 
انهيار حلزونية غير متعمدة؛ فقد أورد وليام كوك (عام 1992): 
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فی عرض طیران لش ر کتی K1‏ و1۷۸. طبق طيار شر كة KM‏ دفة 

اتجاه عند سرعة بطيئة. قفلت عندها دفة الاتجاه بشكل كامل أثناء الحركة 

الحلزونية» وكانت قوى التحكم المطبقة على الدفة كبيرة جداً[لإعادتها 

للمنتصف]. ولقد أظهرت اختبارات النفق الهوائي أن زعنفة ظهرية طويلة 

تمنع قفل دفة الاتجاه. هذا وأضيف مخدم هيدروليكي على دفة الاتجاه بعد 

هذه الحادثة. 

ولقد صححت المشكلة تماماً بإضافة زعنفة ظهرية («؟ اجوإمل) للطائرة 
ستراتولاينر» وبتخفيض سطح دفة الاتجاه (الشكل 14 _ 13) )1941 .(Schairer,‏ 
لقد علق جورج شيرار مؤخراً بأنه كان غافلاً عن المخترع الحقيقي للزعانف 
الظهرية» لكن عضوا من كوادر النفق الهوائي (10 قدم» في 6۸1٣1١‏ كان قد 
ركب واحدة خلال الاختبارات على إحدى طائرات دوغلاس. ولقد ظهرت 
الزعائف الظهرية الصغيرة كرا قل الطاترة ستراتو لار لاسيما غل الطائرة 
دوغلاس 0٤-3‏ في أول إنتاج لها عام ٠1935‏ وعلى الطائرة دوغلاس ›»0٣-4‏ 
الذي کان آول طيران لها عام 1938. 


على الرغم من تركيب الزعنفة الظهرية على الطائرة دوغلاس »0٤€-3‏ 
فما زالت دفة اتجاه هذه الطائرة خاضعة للقفل في جميع التكوينات مع محرك 
مشتغل (الشکل 14 - 14). ولقد قاد جون هاربیر (۴۲م 8۲ .۸ مطہ[) الطائرة ٣-‏ 
8 العائدة إلى سلاح الجو الآمريكي» وهي النسخة العسكرية للطائرة 00-3 في 
اختبارات جودة الطيران في N۸٥٨4‏ عام 1950. ولقد حَمَّن هاربير فيما بعد أن قفل 
دفة الاتجاه ربما ساهم في حوادث الطائرة 0٥0-3‏ المحيرة والناتجة من توقف أحد 
a a a e lG RE a‏ 
الغريبةء انهارت الطائرة بجهة المحرك المشتغل» عكس ما كان متوقعا. ويعتقد 
هاربير بأن قفل دفة الاتجاه وقوى دواسة عالية طبقت من أجل الاسترداد كان يمكن أن 
يحدث إذا تجاوز الطيار نظام التحكم مع دفة الاتجاه للدوران باتجاه المحرك الحي. 

لقد كان الشك في قفل دفة الاتجاه يخامر اون في طائرات بوينغ 707 
الأول وال كانت فالتا ها تخل يكوا تساعدة جات اة 
(sطها‏ ع«نامء) وموازنات إيروديناميكية داخلية. وقد بلغ في اختبار سلاح الجو 
على طائرة التزود بالوقود طراز ×٣-135‏ عن قفل دفة الاتجاه» وعن تحطم 
طائرة الخطوط الجوية الأميركية على جزيرة لونغ آيلند لأسباب عزيت إلى قفل 
دفة الاتجاه. وكنتيجة لذلك› فقد تم تزوید دفات التوجيه في سلسلة طائرات 
بوينغ 7 و135-٣K‏ بأنظمة قدرة هيدروليكية. 
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يدون حرق دقة الاتجاه 


الشكل 14- 13 تغيرات معامل عزم الانعراج مع زاوية الانزلاق للطائرة بوينغ ستراتولاينر 
بوجود ذنبها العمودي الأصلي (أعلى) ومع الذنب النقح والزعنفة الظهرية (أسفل). حالات دفة 
الاتجاه ا لحرة مُبينة با لخطوط المقطعة. مع الذنب الأصلي» يصبح عزم الانعراج المعاكس العائد 
لدفات الدحرجة في مستوى منخفض من عزم الاسترداد عند زوايا انزلاق جانبية كبيرة»› مع 
وجود» قفل لدفةالاتجاه. G. S. Schairer, Journal of Aerospace Science and : jn)‏ 


.(Technologies, May 1941 
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يمهل ‏ _ زاوية الانزلاق, درجة 


الشكل 14-14 القفل الأولي على الطائرة (٥-3.‏ وقد ذهبت قوة دفة الاتجاه إلى الصفر عند زاوية 
انزلاق مقدارها 18 درجة إلى اليمين. وكانت زاوية دفة الاتجاه 1 درجة فقط إل اليسار» مع 9 
درجات انحراف تكون متاحة قبل الوصول إلى سدة توقف الدفة عند 30 درجة. تقفل الدفة أكثر 
عند انحراف أوسع وزوايا انزلاق» ولكن لم تصل هذه في هذه السلسلة من الاختبار بسبب 
اهتزاز الطائرة الثقيلة (من : 1953 ,3088 .(Assadourian and Harper, NACA TN‏ 
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بالإضافة إلى الحاجة إلى سطح دفة اتجاه كبيرة في حالة عطل أحد 
المحركات في الطائرات متعددة المحركات» تكون السطوح الكبيرة للدفات 
ضرورية لمعالجة واسترداد الانهيار والدخول في الحركة الحلزونية في طائرات 
المناورة العالية» وللتَعَامل مع رياح عرضية قوية في الطائرات التي تستخدم 
مع مطارات بمهبط وحيد وكذلك في الطائرات الشراعية» لمواجهة زاوية 
انعراج مضادة ناتجة من دفة الدحرجة» باعتبار أن الطائرات الشراعية تملك 
مواجهة خاصة لمشكلة الانعراج المضاد بسبب أجنحتها ذات نسب الوجاهة 
العالية وعزوم الانعراج السالبة (المضادة) الكبيرة التي تعود إلى قدرتها على 
الدحرجة (i«8لاها)‏ عند معاملات رفع عالية. ويجد الطيارون المنقولون من 
الطائرات الخفيفة إلى الطائرات الشراعية» أو بالعكس» أن فعل دفة الاتجاه 
القوي في الدحرجة يكون ضرورياً للتنسيق في الطائرات الشراعية» مقارنة 
NT‏ 

يمكن أن تركب زعانف ظهرية للطائرات بكافة صنوفهاء لمنع قفل دفة 
الاتجاه. على سبيل المثال» كان للطائرتين الشراعيتين واكو ٥6-44‏ وكارغو 
3 قفل قوي لدفة الاتجاه قبل أن يتم توسيع أذنابها العمودية» وقبل أن 
یتم إضافة زعانف ظهرية لها. ومن جهة أخرى» فقد استخدمت الزعانف 
الظهرية على الطائرات كمسألة أسلوب أكثر منها وظيفة زيادة الاستقرار 
الاتجاهى الستاتيكى عند زوايا الانزلاق الكبيرة. وهذا يمكن توقعه إذا وجدت 
الغا ت الظهرية ا طائرات التي لها أذناب عمودية كبيرة مع طول ذنب 
معقول» ودفات اتجاه بحجوم صغيرة إلى متوسطة» وإما بمحرك واحد أو أكثر 
من محرکين. 


8-4 التعرف على نظام طيران المَركبة من اختبار الطيران اط۷ )چا۴۱ 
System Identification from Flight Test‏ 


هناك 21 مشتقاً للاستقرار والتحكم مهم جداً في معادلات الحركة 
للطائرة. ويوفر اختبار النموذج في الأنفاق الهوائية قياسات جيدة للمشتقات 
الهامة» وتلك القيم التي تخدم الأغراض العملية للدراسات التمهيدية 
ولتصميم نظام التحكم. وإن تخمين مشتقات الاستقرار من الرسوم يؤدي نفس 
المهمة تقريبا. 
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على الرغم من كل هذه المصادر الراسخة» كان هناك شغف قديم بفكرة 
استخراج مشتقات الاستقرار والتحكم فضلاً عن التأثيرات اللاخطية غير 
المتفرة من انات اختان الطيران الى تجرئ على الطائرات فعليا أو على 
نماذج طائرة كبيرة. ا ی ا ن نظام التحكم الآلي يبنى على 
قاعدة آقوى إذا ما تعامل مع معادلات الحركة المستخدمة للعزوم والقوى 
الإيروديناميكية الفعلية المقاسة في الطيران. 


Karly attempts at identificati0¬ المحاولات الأو لى للتشخيص‎ 1-8-4 


E E I NEL E 
أن يُستّخرج من اختبارات الطيران مع قياسات بسيطة وبدرجة عالية من الدقة»‎ 
ی ا ا ری روا م ای ار ع‎ 
السرعات المختلفة» وعند موضعين مختلفين لمركز الثقل البيانات الضرورية في‎ 
هذا الاستخراج» وكذلك عزم التسلق الإيروديناميكي الموازن من قبل عزم‎ 
الوزن المحدد جيداً. ولقد استخدمت هذه الإجرائية لقياس وس٤ على الطائرة‎ 
الشراعية كارغو.‎ 

ا السو عل © بام ف لوز إلى طط ع مدرو 
زک ا راا ی اوق مات ا ا اه 
والجانبي. بحيث تتطلب الحالة الجانبية إلى ثقل موازنة منخفض من جناح 
واحد؛ وتحتاج الحالة الاتجاهية إلى ثقل موازنة جناح منخفض» بينما تكون 
الطائرة منقضة بشكل مباشر إلى أسفل. 

Knob twisting تدویر المفتاح‎ 2 - 8 - 4 

لقد ابتداً استخراج مشتق الاستقرار والتحكم الآولي أو بالأحرى الشكلي 
منذ أوائل الخمسينيات» عندما تم استخدام أول الحواسيب التماثلية» مثل 
الحاسوب ۸۴4٥٣‏ من شركة أدوات ريفيس» وذلك للحصول على سجلات 
زمنية لحركة الطائرات. وقد مثلت القيم العددية لمشتقات الاستقرار الفردية 
اللابعدية» مثل المشتق وء بقيم المقاومات المتغيرة في الحواسيب التماثلية. 
وظهرت حركات الطائرة المحسوبة على سجلات مسجلة من نوع قلم الكتابة 
(pen-type recorder records)‏ . ویمکن للمحقق محاولة مقارنة سجل الطيران 
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الفعلي لدخل تحکم معطى من خلال إعادة تصفير (ع١1ااءءه»)‏ المقاومات 
المتغيرة وإعادة التشغيل مرارا وتكرارا. وحيث إن التحكم بتوضعات المقاومات 
المتغيرة يتم من خلال مفاتيح على واجهة الحاسوب الرقمي» لذلك تعرف 
إجرائية التجريب والخطأً بتدوير المفتاح (ع«ذاء† أهد) . 

ولا تعد عملية تدوير المفتاح على أية حال عملية عشوائية» منذ أن 
استرشد المحققون بالتقريبات على أنمطة حركة الطائرة. فنحن نعرف» على 
سبيل المثال» أنه يتم التحكم بدور حركة الاهتزاز الهولندي من خلال مشتق 
الاتجاه و٤‏ . ويتم التحكم بجزالة اهتزاز الدحرجة مقارنة بزاوية الانزلاق أو 
السرعة الزاوية للانعراج» ومن خلال مشتق تأثير الزاوية الثنائية و»٤»‏ وهكذا 
دواليك. 


Modern identification methods ةثيدحنdl طرق التشخيص‎ 3 - 8 - 4 


إن مخططات استخراج مشتق الاستقرار عالي الاستطاعة التي تتبع «تدوير 
المفتاح» تنخرط في اهتمام العديد من المفكرين الرياضيين في مجتمع الاستقرار 
والتحكم. ولقد جری توسیع هذا الاهتمام إلى ما بعد مشتقات الاستقرار 
الخطية» وبات هذا الموضوع يدعى الآن نظام التعرف على (أو تشخيص) أنظمة 
ا 

لقد شهدت السنوات مراكز لنشاطات التعرف هذه فى مخابر منفردة» مثل 
کالاسبان («2مءاه٤)‏ ومركز درايدن لبحوث الطيران العائد للناسا» وعدد من 
الملادت كر ج الاعات الد رة اول عل دة الد كز 
فی هذا ا ولقد کان کل من کینیث لیف W۷. 11i(‏ طtە«ہKe)‏ وریتشارد 
)Richard E. Maine) a‏ رواداً فى حقل التعرف والتشخيص فى الولايات 
المتحدة. ۰ ۰ 

لقد كان مركز الفضاء الآلماني 1R‏ في براونشفیغ lai (Braunschweig)‏ 
بشكل خاص فى هذا المجال» تحت قيادة الدكتور بيتر هاميل (1ءص14 (Peter‏ . 
اا ا ر و ی ھک ا وون 
ھاميل وجاتيغاونکار (Jategaonkar)‏ التي تضم 183 مرجعا (عام 16). وتم 
تجديد هذا الملخص 1999 ,اه )مهعم [at‏ كمه امس 8). يبيّن الشكل 14 - 15 


النموذج العام لإجرائية نظام التعرف على نظم المركبة. 
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القيم البديهية ¦ 
1 

يانات CFD‏ ؟ ¦ 
: بيانات W1‏ ؟ 1 

1 


الشكل 14- 15 الطريقة العامة للتعرف على نظام ال ر كبة (من : 1999 ,۷۴-11 ۸10 ,اء 14) . 

هذا ويبيّن الشكل 14 - 16 المخطط البياني للطريقة المستخدمة الأوسع 
انتشاراً والمعروفة ب «طريقة احتمال الحد الأقصى» أو «طريقة خطاً الخرج» 
(output error)‏ . تبدÎ‏ طريقة َة تة امال الحد الأقصى» مع النموذج الرياضي 
للطائرة» بالشكل الذي هو ليس أكثر من معادلات متغيرات الحالة الخطية 
للطائرة (انظر الفصل الثامن عشر). طريقة القيم الرقمية لثوابت هذه المعادلات› 
ومشتقات الاستقرار والتحكم اللابعدية للطائرة» حيث يكون تابع الكلفة tوهء)‏ 
(«eti0صا؟‏ عبارة عن مجموع الفرق بين الاستجابات المقاسة المخمنة» خلال 
فترة زمنية. وقد وصف ليف (111) أعمال طريقة يقة احتمال الحد الآعظمي كما 
يلى (انظر الشكل 14 - 16): 


تثقارن الاستجابة المقاسة بالاستجابة المخمنة» ويدعى الفرق بين هذه 
الاستحابات بخطاً الاستجابة ٥۲۲0۲(‏ 0156م١١۲)‏ . وتتضمن توابع الكلفة اومء) 
(ص0ناەص؟. . . استحابة الخطاً هذه. و تستخدم خو ارزمية التصغير لإيحاد 
قیم المعاملات التي تصغر تابع الكلفة. تزود كل دورة من هذه 
الخوارزمية بتخمين جديد للمعاملات المجهولة على أساس خطاً 
الاستحابة. ومن ثم یتم استخدام اوا الحديدة المخمنة في تحدیث 
قیم معاملات اوج الرياضي› مُزودة ة باستحابات جديدة متنباً بها 
وأيضاًء استحابة خطاً جديدة. ویشتمر تكرار تحديث النموذج الرياضي 
حتی یصبح التقارب مع المعيار کافیاً. 
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حتى وقت كتابة هذا التقرير» كان احتمال الحد الأعظمى هى الطريقة 
الآكثر استخداماً من تقنيات «التعرف» المتاحة. على سبيل المثالء في عام 
3, استخدم کل من جاتیغاونکار»› مونیتش (٢cنم«Mo »)W.‏ وفیشینبیرغ (D.‏ 
›Fischenberg)‏ وكراغ K28(‏ .8) هذه الطريقة في مركز الفضاء الالهانيء 
براونشفيك» في الطائرة ترانسال (۵1٣۲۲۵)؛‏ واستخدمها کل من نابولیتانو )M.‏ 
»R. Napolitano)‏ باريس »)A. €. Paris)‏ وسیانور (0۲«ھمS‏ .4 .8) فى جامعة 
ويست فرجينيا في الطائرة سيسنا 0-206 والطائرات ماك دونيل غا F/A-‏ 
8. وفي استخدام مبكر في الناسا )١484(‏ في مرفق بحوث طيران درايدن 
استخدم کل من لیف» وماین» وميري شافیر (1۴6۲ء؟ .۴ )N31y‏ احتمال الحد 
الأعظمي للحصول على مجموعة كاملة تماما لمشتقات الاستقرار والتحكم 
للطائرة سيسنا 1-378 ولنموذج طائرة ماك دونیل دوغلاس ۴-15 بمقياس 3/8. 


ضڃجيجچ الاضطراب 


دخل التحكم 


الاستجابة المتنباً بها النموذج الرياضي للطائرة 


أحتمال الحد الأقصى 
التنبوّ حن معاملات 
الطائرة 


الشكل 16-14 المخطط البياني لطريقة احتمال الحد الأعظمى لمشتقات الاستقرار والتحكم 
للطائرة الستخرجة من بيانات اختبار الطيران (من : Iliff, Journal of Guidance and‏ 
(Counselling, September-October 1989‏ . 
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تتعلق جودة «التعرف» بالتردد المحتوى في إشارة التحكم في الشكل 14 - 
6 باعتبار أن مدخلات التحكم المثالية هي التي تحرض أنمطة نظام الحركة 
التي يتطلبها التخكم ببتما ترك الشرددات الأغلى غير المخرضة الممتلة 
للقياسات المصطنعة (sاءهگذااه)‏ » كالاهتزازات. ولقد ابتكر كوهلير (1977) لدى 
مركز الفضاء الألماني دخلا بسيطاً بمحتوى تردد واسع نسبياً» لكنه محدودء 
وهو عبارة عن 3211 إشارة. تشير هذه الإشارات إلى النبضات التبادلية الموجبة 
والسالبة بمدد نسبية 3» 2» 1» و1» حيث أصبحت 3211 01۸ إشارة إلى 
مركز الفضاء الألماني معياراً لأنظمة التعرف على المَركبات. 


Ca (CMALEFA) / jll 


Cma (CMALFA) /jıدlر‎ 


زاوية الهجوم, درجة 


الشكل 17-14 تحسين التعرف ب »هص على الطائرة 314-× مع مدخلات (ءاامدا) سطح 
تحکم منفصل (غیر مغلق بحلقة تحکم). (من : 1996 .(Weisc, Journal of Aircraft,‏ 
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كطريقة بديلة مفيدة يوفر مرشح (Kalman filter) ùlnJl‏ المُوسّع 
لاستخراج مشتق الاستقرار وجود عملية مناسبة في الزمن الحقيقي. ذلك أنه 
يمكن استخدامه كعنصر فى الدارة المغلقة لنظام تحکم الطيران. ويدل العديد 
من التطبيقات على ميزة استخدام مرشح كالمان المَوّسّع» كما هو العمل 
الذي تم من عام 3 إلى عام 1 في جامعة برينسيتون من قبل سريجايانتا 
.)(M. Srijayantha)‏ ودiı‏ ي ».)Dennis J. Line)‏ وروبیرت ستہنج 
وین کے پر ستينجيل 
(Robert F. Stengel)‏ . 


ومن المجالات المتحدية لنظام «التعرف» حالة الآأجسام غير المستقرة 
إيروديناميكياًء التي يمكن أن تطير بوجود نظام استقرار مستمر متزايد فقط. 
ويمكن باستخدام الطرق الحالية العادية أن تكون بعثرة البيانات كبيرة في مثل 
هذه الحالات. ويُظهر الشكل 14 - 17 أن الحركة الشيقة مع سطح تحكم 
منفصل» تخفض التعرف على البيانات المبعثرة من تلك المستخدمة في تحكم 
الحلقة المغلقة. 


إن المشتقات الدورانية (كء1۷)ه۷إمل رإهاهإ) والمشتقات العرضية-؟١هإء)‏ 
(۷e5ناة6i۷»‏ مثل عزم الدحرجة العائد إلى الانعراج وعزم الانعراج العائد إلى 
انحراف دفة الدحرجة» هي عموماً البيانات الأقل شيوعاً في معادلات حركة 
الطائرة. وتكون طرق التعريف من أسواً الطرق للتعرف بسبب هذه المُوسطات. 
إن ترابطات المشتقات المستخرجة بالنفق الهوائي والبيانات النظرية تركز عموماً 
على هذه المشتقات مثل و١٩‏ وم٥‏ التي تكون قيمها العددية معروفة بشكل جيد 
ین مادو آخری. لحتل بشکل جمد بجت أن تكرن جود يانات :حار 
E CEE E E O‏ 
من المطلوب لأي تطبيقات أخرى. وتكون حالة الضجيج من الاضطراب الجوي 
وضجيج الحساسات من الأمور المربكة بشكل واضح. 


تستمر قدرة نظام «التعرف» على طيران مركبة في التقدم نحو النقطة التي 
يمكن عندها لنماذج الأنظمة المشتقة أن تلبي بدقة متطلبات محاكيات الطيران 
عالية الدقة» على سبيل المثال تلك المستخدمة فى البحوث وتدريب الطيارين. 
EES AS ES OE RES‏ 
المجال الزمني» وتطبيق الشبكات العصبونية. 
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25 


a, deg 


الشكل 18-4 النمذجة الإيروديناميكية غير المستقرة للتقرب من الانمواء» والانميار» 
والاسترداد على طائرة النقل 328 50 . النقاط هى بيانات اختبار الطيران؛ والخط المستمر هو 
نموذج الخرج .(Fischenberg and Jategaonkar, RTO MP-11, 1999 : ja)‏ 


4 - 8 - 4 التوسع إلى اللاخطية وأنمطة الانسياب غير المستقر 


Extension to Nonlinearities and Unsteady Flow Regimes 


كما عو مذ رر نالفل الخامن ال2 قإن التكرار التليلي 
(لهءناراهصه) في أمان نظام التحكم بالوصل السلكي سوف يصبح قابلا للتطبيق 
فقط عندما يعمل نظام التعرف على مَركبة بشكل جيد في جميع شروط 
الطيرادة رل فط خت الط وو الفط رابات الخ وة اك ةة عن 
ادك الجر ك لدا الي ول ن مهاه م ع ان ا 
جهد لتوسيع التعرف إلى اللاخطية وإلى الأنمطة الإيروديناميكة المستقرة. 


418 


ويمكن لمرشح كالمان المُوَّسّع المذكور في المقطع السابق أن يولد نماذج 
اترو داك اة الها ل و )2 وبين فط مات 
الاستقرار الاإيروديناميكية عند نقاط تشغيل متعددة. 


قد تم بنجاح في مركز الفضاء الألماني استخدام نموذج تابع التحويل 
للجريان غير المستقر (الفصل العاشرء والمقطع 6 - 1) لنمذجة تباطؤ الرفع عند 
الاأنهواء فى طائرة النقل فيرتشيلد/ دورنييه 00328. تتكون الإجرائية 
READE 1999)‏ من عدة أجزاء» بدءاً من تقريب الحالة المستقرة لنقطة 
فصل الجريان للحافة الخلفية عند زوايا الهجوم العالية» باستخدام بيانات النفق 
الهوائى الساكنة. ولقد أدخل الربط الزمنى من خلال إمكانية مقاربة نمذجة نقطة 
ا کحل E ES EES O‏ 
تابع التحويل. المقاربة الآخيرة هي أن معامل ال فصل جریان ایا 
الخلفية يكون تابعاً لنقطة الفصل» باستخدام النموذج الذي اقترحه كيرشوف. 
ويبقى للنموذج أربعة مُوسطات للتعرف عليها في اختبار الطيران» ولكن عندما 
يتم إيجادهاء يتم الحصول على مقارنة جيدة بين قياسات الطيران لمعامل الرفع 
والقيم المنمذجة (الشكل 14 - 18). 


إن أهمية هذا العمل هو أنه بمجرد التكهن بقيم مُوسطات الرفع غير 
المستقرة لسطوح الرفع التمثيلية» تكون القاعدة في متناول اليد لتخمين القيم غير 
المستقرة من مشتقات استقرار الطائرة الكاملة. ويتم حساب هذه المشتقات من 
قوى وعزوم سطوح الرفع وأشكال نموذج الجسم التي تشكل التكوين الكامل 
للطائرة. من المفترض أن العمل المستقبلي في هذا الحقل سيتعامل مع نماذج 
فصل جريان الحافة الأمامية» التي هي من مميزات الأجنحة الرقيقة مع حواف 
أمامية حادة» ومع نماذج متوقعة لجريان الدوامات غيرالمستقرة التي يمكن أن 
تؤثر في مشتقات الاستقرار. لقد تم مناقشة تباطؤ الانهواء لمطايير (كاذه؟إنه) 
الأجنحة ذات الحواف الأآمامية الحادة من قبل كوفيرت )٤٥۷6۲(‏ (عام 1993). 


9-4 استقرار و تحکم الأجسام lلر‏ افع Lifting Body Stability and Control‏ 
الأجسام الرافعة (isلهط‏ ع«نا؟ةا) هي المَركبات غير المجنحة التي تعتمد على 


الرفع المتولد من تطاول أجسامها أو هيكلها. لقد جرى في الناسا دراسة كل من 
الأجسام الرافعة والأشكال الباليستية على أنها مَركبات فضائية قبل أن يقع الاختيار 


419 


على تصاميم الكبسولات الباليستية لميركوري» وجيميني» وأبولو. وعلى أية حال» 
استمرت بحوث الجسم الرافع » آولا في الناسا آميس» وفي مراكز بحوث لانغلي»› 
ومن ثم في مركز بحوث الطيران الناسا (1997 .)۸٠٠۵,‏ الشكل 14 - 19 عبارة عن 
رسومات عامة لتصميم أجسام رفع نموذجية» المَركبة ناسا/ نورثروب 81-10 
.)He۴۴1ey and Jewel|, 1972)‏ كما تطورت التكوينات مثل المَركبة 11-10 إلى 
E E e E E E aS‏ 


5T 

HL-IO F.S.127.0 
S = 160 f1 
b= 13.6 ft 

Ea 2T 


EWE) 


FRL(W.L.IOO) 


الشكل 14- 19 المساقط الثلاثة للجسم الرافع ناسا/ نورثروب Heffley and : jم) H1-10‏ 
(Jewell, NASA CR-2144,1972‏ . 


ولقد تم التحقق من مميزات الاستقرار والتحكم لسلسلة من الأجسام 
الرافعة فى النفق الهوائى واختبارات الطيران فى أواسط الخمسينيات فى 
a RSE ES SE a EO‏ 
الاختبارات جميع المشاكل المشتركة الخاصة بالأجنحة اا وحمولات 
الهياكل الثقيلة» بالإضافة إلى عدد من حالات التحكم المُفرطة والاهتزازات 
المحرضة من قبل الطيار. ويملك تكوين الجسم الرافع النموذجي التأثير العالي 
للزاوية الثنائية» وعزم الدحرجة العائد إلى زاوية الانزلاق» بشكل متناسب مع 
تخميد الدحرجة. وبالتالي قد يكون الترابط بين نمط الحركة الحلزونية - دحرجة 
موجوداً (الفصل الثامن عشرء المقطع 9). 
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الفصل (لجاسس شر 
الطائرات الشخصية الآمنة 
Safe Personal Airplanes‏ 


تمخضت عبر السنين اهتمامات تنحو إلى جعل قيادة الطائرة من حيث 
السهولة والأمان شبيهة بقيادة السيارة. ولقد كانت محاولة شر كة:ص1e1طGuggen‏ 
GSA safe airplan competition (1926 - 1929)‏ أول محاولة منظمة لامتلاك 
طائرة أمينة. ومنذ ذلك الحين استفادت الطائرات الشخصية (الخصوصية) من 
أبحاث الاستقرار والتحكم التي كانت موجهة للطائرات الأكبر والأثقل. ومع 
ذلك» لم يستغل مصممو الطائرات الشخصية تماماً هذا الكم من المعرفة. من 
ناحية أخرى كان هنالك نوع من التباطؤ في تحقيق الأمال المعقودة على مفاهيم 
الطائرات الشخصية الآمنة بسبب التقدم السريع في أداء الطائرات ما يعني 
وجوب تطبيق تقنيات استقرار وتحكم متطورة لتحقيق المفاهيم. 


The Gaggenheim Safe Aircraft iJl منافسة غوغنهایم للطائرة‎ 1 5 


Compitition 


في حزيران/ يونيو عام 1926ء مول المُحسن والمتحمس للطيران هاري 
غوغنهايم )H. Guggenheim)‏ «منافسة الطائرة الأمنة) بمبلغ 0 دولار إلى 
0 دولار تمنح لمصنعي الطائرات في أي مكان من العالم ممن يأتون بطائرة 
أكثر أمناً من غيرها. وقد ساعدت الشخصيات القيادية في عالم الطيران آنذاك 
فى صياغة قواعد المنافسة» ومن هؤلاء الرائدان شرودر (R. W. Shroeder)‏ 
وما ( «(R. 8H. May‏ والبروفسوران آليکساiدر «(Alexander Klemin) jn‏ 
وبيلانكا (nca¬ھا!ا86 M.‏ .6). والملازمان ألدرين (James Jily (E. E. Alderin)‏ 
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(G. Igy (Anthony H. G. Fokker) jS gi ومصمما الطائرات‎ «HH. Doolittle) 
)R. 8. والمحاربون القدامی بانو الطائرات ومصمموها هيل (1¡ګ‎ .M. Bella nc2( 
والأخير كان آنذاك مساعد‎ . (Edward P. Warner) رiرlig‎ «(Charles Day) وداي‎ 
وزير البحرية لشؤون الطيران. تم الاتفاق على مجموعة شاملة من المتطلبات‎ 
والعروض كان محورها الأساس القدرة على الهبوط في بقعة محددة. وتقدم‎ 
للمنافسة 27 طلبا: خمسة منها من بريطانيا العظمى» وواحد من إيطالياء والباقي‎ 
من الولايات المتحدة الأميركية. وفي النهاية حضرت 15 طائرة إلى رة‎ 
المنافسة فى حقل ميتشل (ل1ءا؟ اءط٥اN). فى نيويورك» عشر منها فقط ساهمت‎ 

فعلاً في ال الذي حصل ن الأشفاراتف في عام 1929 . 


خلصت المنافسة إلى اختيار طائرتين ثنائيتي الجناح» إحداهما بنيت في 
شركة هاندلي بایج (Handley Page)‏ والأخرى کورتيس liîجر (Curtiss Tanager)‏ 
التی صممها فریق یرأسه الدکتود رایت (٤1ع:اW۷‏ .۲۶ ٥۵٥۲‏ ٥ط۲)‏ . ولتناجر قلابات 
ر امتداد الجناح (full-span flaps)‏ مع قدات (٤14ء)‏ في حافة الجناح الأمامية» 
والتحكم الجانبي cont41(‏ a1اteها)‏ يتحقق من خلال دفات دحرجة منفصلة عن 
الجناح أو lEئnة (floating ailerons)‏ . 


القدات الأمامية تعمل ذاتياً (أوتوماتيكياً) حيث تفتح من خلال تحميل 
الهواء (ءل4٥1١اه)‏ في زاوية هجوم مرتفعة (الشكل 1-15). وجاءت طائرة هاندلي 
بايج» وهي الأخرى مزودة بقلابات وقدات أمامية أوتوماتيكية» في ترتيبها الثانية 
الأقرب (ل«هءءء مءه!1ء) إلى تناجر التى فازت بالجائزة لخواصها المتميزة» ومنها 
رغه الوط الشرافى :ال زیت على 7 ميلا في الساعة» ولتحكمها الجانبي 
الممتاز» ولأقصر مسافة للحط والتوقف الكامل بعد تخطي شاخص ارتفاعه 35 
قدماً (لا تزید على 300 قدم). 

هذا وقد تحطمت الطائرة تناجر في حادث حريق نتج من تسرب في 
الوقود. ولكن الأفكار والتطويرات التى أوجدتها المنافسة للسنوات 1926 - 
9 ذهبت فى نتائجها إلى أبعد و تلك السنوات. ولعل الفائدة الآأكثر 
کی ا ق ا 
الأوتوماتيكية» بالإضافة إلى توفير قدرة التحكم في الحركة الطولية والجانبية 
اللازمتين للاستقرار. 
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الشكل 1-15 الطائرة كورتيس تناجر» بقلابات وقدات على كامل باع الجناح » قدمت عرضاً 
لتسلق حادفوق حاجز ارتفاعه 35 قدماً. وفازت هذه الطائرة بمنافسة الطائرة الآمنة 
لکوغینهایم (من : 1929-1963 .(Pendray, The Guggenheim Medalists,‏ 
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2-5 التطور الحاصل بعد منافسة غوغنهایم Progress After Guggenheim‏ 


Compitition 
: )0 ت تحديد أهداف الطائرة الشخصية الآمنة بما يلي (1942 ,01م‎ 


رؤية متفوقة» عدم الدخول في انهيار حلزوني» بساطة تحكم مقارب لقيادة 
السيارة» ولكن مع تفوق لا جدال فيه في أدائها في قطع المسافات الطويلة 
(cross country)‏ . 

وقد أعطى أبسون ما لا يقل عن سبعة أمثلة لتصاميم طائرات شخصية» تم 
تجربة قدرتها في تحقيق الأهداف» بحلول عام 1942. وتحقيق الآهداف كان 
متمثلا بأجوبة الأسئلة: أي التصاميم كان أكثر فاعلية؟ وأيها لم يكن كذلك؟ 
وما هي المحاولات الإضافية التي تطلب إدراجها؟ 


5 3 تصميم الطائرة الشخصية الآمنة الأول Early Safe Personal Air‏ 


plane Design 


Aeromarin-Klemm 5 رئilطll‎ 


كان لهذه الطائرة خواص انهيار مفيدة» لدى استيرادها من ألمانيا» وقد 
طور جناحها ليكون طرفاه أقل نحولة وأكثر ثخانة. وقد تم تحديد حركة التحكم 
فيها» وتقديم مدى مركز الثقل إلى الأمام. كل هذه التعديلات» حصلت على ما 
يبدو تجريبياً في اتجاه تحسين مقاومة الانهيار. فأصبحت هذه الطائرة واحدة من 
أكثر الأوائل التى تستحق أن يقال عنها «غير قادرة على الدخول فى انهيار 
حلزوني». ad‏ تدخل من الطيار وبقيادات حرة أن ا 
حالتها الطبيعية في الطيران. هذا وأنتجت نماذج من هذه الطائرة بمحركات 
مختلفة منذ نهاية العشرينيات وحتى عام 1932 . 

Stout Sky Car ةرئlطلl‎ 


صمّمت في عام 1931» وكانت واحدة من طائرتي تحکم تام. زودت 
ES a EES E E‏ 
مع أقل رفع سلبي. وعند انحرافها لتطبيق الدحرجةء تنتج حركة انعراج (س4ل) 
E CAE N ES E E o ba‏ 
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حركة الدحرجة. لهذه الطائرة منظومة عجلات ثلاثية «(tricycle landing gear)‏ 
وشوط حركة دفة رفع )up-elevator travel)‏ كانت Stunt Sky ar‏ مركبة قصیرة 
و غر ای و یا اا ا ودی کی 

Weick W-1۸ الطائرة‎ 


كانت هذه الطائرة في عامي 1935 وعام 1936ء عبارة عن نموذج اختبار 
للعديد من اختراعات الأمان. والطائرة مزودة بقلابات على امتداد باع الجناح» 
يمكن رفعها إلى حد 80 درجة لتحقيق هبوط عميق (1ءءءءل مءء)ء) للحط فى 
الحقول الصغيرة. وزوّدت أيضاً بکوابح مشقوقة الشفة (كإءازهمء ما ٤10ء)‏ للتحكم 
الجانبى (الشکل 2-15)» وقد درس روبرت جونز (۶٫ه[ ١.‏ ۲إ#ءاهR)»‏ الذي لم 
يكن حينها مشهوراًء عمليتين للتحكم في الطائرة» وأخبر مصممها على أثرها 
ويك (Weick)‏ بان کوابح دفة الدحرجة (ك«هءمانه إمازممء) كانت نموذجية فى 
تحقيق هدفها» وقد تحقق ذلك بعدئذ. وكما فى طائرة ٣4۲‏ رk؟‏ ااها؟ فقد حدد 

Gwinn Aircar والطائ‌رة |ڀر كژر‎ Stearman-Hammond Y sةرئlطلا‎ 

صمّمت هاتان الطائرتان بمواصفات الطائرة W-14‏ ذه۷ . وکان النموذج 
۷ قد فاز بمنافسة الطائرة الآمنة التي رعتها وزارة lاzlتجlرة (Department of‏ 
Commerce)‏ . لم يكن للطائرة إبركار دفة توجيه (إءلإuا)‏ ابداے وکان داخلها 
يشبه داخل السيارة أولدزموبيل بكافة محتوياته من دولاب قيادة وعداذات. . 
الخ. 

310 ERCO model 310 النموذج‎ ERC٥0 الطائرة‎ 


لقد كانت الطائرة آيركو لفريد ويك (5ء1٥۷‏ ۴۲۲۵)» من أوائل الطائرات 
الآمنة التي أنتجت. ابتداء من عام 1940 (الشكل 3-15). 

للطائرة ايركو منظومتا قيادة» وتحكم مقيد بالروافع » ونظام عجلات هبوط 
ثلاثية. وقد صادقت هيئة الطيران المدني الأميريكة )05-٥44(‏ على الطائرة 


ايركو بأآنها من حيث الخواص عصبَّة على الدخول بانهيار حلزوني 
of spinning)‏ eاincapab‏ yااcharaeteristica)‏ وخفضت لذلك فترة التدريب المثنى 


(1) اللازمة للحصول على طيران منفرد (٥01ء)‏ من 8 ساعات إلى 5 ساعات› 
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والزمن اللازم للحصول على إجازة طيار خصر ص (Private Pilot Certificate)‏ 
من 35 ساعة إلى 25 ساعة. 


الشكل 2-15 الطائرة ويك ۷-14۸ عام 1935 صورت آمام مستوعب حقل طائرات لانغلي 
.NACA‏ لدى هذه الطائرة المبتكرة قلابات على كامل باع الجناح › وكوابح تعمل كدفة 
دحرجة» مع حركة دفة رفع خحددة» وقياداها مضاعفة»› وعمليتي تحکم (من : Weick, ۴۲٥۳‏ 
.(the Ground Up, 1988‏ 


عند سحب عجلة القيادة مزدوجة القبضة (ءkهر)‏ إلى الخلف بقوة» لا 
يسبب حرف زاوية دفة الدحرجة (١٥۲ءانه)‏ من جنب إلى آخر» أي شىء ذي 
أهمية أكثر من مجرد حركة سقوط ورقة شجر بطيئة. ۰ 

ویتم الحط بهذه الطائرة والريح عمودية على المدرجة (لدآW‏ 8١هإ)‏ بتوجيه 
نف الطائرة باتجاه الريح النسبي (ل«ذس ٥۷ااهاهإ)‏ وبمجرد أن يرفع الطيار الضغط 
على عجلة القيادة تستقيم الطائرة في درجها الاوضئ (ground roll)‏ . 
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Es 2, 


Weick, From the Ground : j) الشكل 15- 3 الطائرۃ ایر کو 1940 °0 8۸. کأول إنتاج‎ 
.(Up, 198 


5 - 4 سلسلة اختبارات N4٤٧4‏ وN454‏ فى عامى 1948 و1966 
and 1966 NACA and NASA Test Series‏ 1948 
لقد فتحت متطلبات روبرت جيلروث (1طاںءآز6 )ماه )۸R‏ المصنفة الخاصة 
بجودة الطيران لعام 1941. الطريتق لتطبيق تكنولوجيا خواص طيران على مسألة 
الطائرة الآمنة. وفي عام 1948ء نفذ بول هنتر (ا6٤٣ں8‏ اسه۴) أول قياسات 
خواص طيران على طائرات الملكية الخاصة gi . (personally - owned)‏ ذلك 
بسلسلة ثانية خاصة بجودة طيران الطائرات الخفيفة (Barber, Jones, Sisk, and‏ 
Haise, 1966)‏ . 
كانت الطائرات السبع المختبرة في عام 1966 أكبر» وأثقل وأكثر تعقيداً من 
مجموعة الخمس المفحوصة عام 1948. أربع من الطائرات السبع كانت 
بمحركين» ومن ذوات المحرك الواحد كانت طائرتا البونانز| (Beech Bo¬ a0za)‏ 
ذات الذنب ¥<« ونا سlaيںيj (Cessena Skylane RG)‏ . وتوافقاً مع ممارسة 
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ه54 في ذلك الزمن» لم تكن البيانات المقدمة معرفة بأنها تخص طائرات 


الشكل 4-15 المخطط الزمني لنظام تقارب هبوط دقيق في اضطراب جوي خفيف› باستخدام 
5, من أجل طائرة خاصة غير حددة. لهذا النموذج تخميد منخفض للاهتزاز الهولندي 
وغيرها من قصور في الاستقرار والتحكم. يستخدم الطيار حر كة عصا كبيرة وقوى دواسة دفة 
الاتجاه. إلا أن تغيرات السرعات» وزوايا الاتجاه والمسار مبالغ فيھا )من : Barber, Jones,‏ 
.(Sisk, and Haise, NASA TN D-3726, 1966‏ 
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وعليه» كانت مشاكل جودة الطيران المعلن عنها المندرجة تحت «(صعوبات 
فى تغيير ضبط التعيير (12«8ء "1ءا)» بسيطة قياساً بالقضايا الأكثر جدية. وكما 
N SAAN OES EEN BE EES‏ 
OG A E‏ 
زا مع حالتي وضع القلابات إلى أسفل» وقدرة محرك عالية. وقد 
وفرت أثقال موازنة (sاطعwei (bob‏ ونوابض سlûwية (downsprings)‏ تدرج قوة 
ا اون اق دون فة ام ر ت الحا 6 غ 
E: stability)‏ فإن تقليل إخماد الدحرجة الهولندية (8دdampi (Dutch roll‏ 
يقلّل من دقة مقاربات العداد في الأجواء المضطربة (الشكل 4-15). 


ولقد صودفت أثناء الاختبارات خواص انهواء خطرة. وفيما يلى مقتبس من 
تقریر باربر (8418۲) يقول فيه : 


كان لاثنتين من الطائرات المختبرة ميزات انهواء» مع قدرة محرك مشتغل» 
غير مقبولة فى حالة الهبوط أوالحط. فإن تغييرات الضبط الاتجاهى الجانبى 
(lateral - directional iii changes)‏ لأحدى هاتین الطائر ت بن ان 
إضافة مزيد من قدرة المحرك تسبب عزم دحرجة إلى اليسار توجب على 
الطيار استخدام كامل دفة الاتجاه الیمنی (إءللںا ٤إعنا‏ ااں؟) للحفاظ 
على اتحاه الطائرة وهي قريبة من سرعة الانهواء. ویعود عزم الاتحاه 
الكبير إلى ترابط القدرة مع ضعف قوة دفة الأتجحاه ما يجعل الطائرة تواجه 
حركة دحرجة لليسار/ انعراجا غير متحكم بها عند الأنهواء. وتضع هذه 
الحركة الطائرة بحالة انهیار ”مء يحتاج إلى ما بين 600 إلى 0 ققدم 
من الارتفاع للمعالحة والاسترداد. ولقد فاقت تقدیرات الطيارين استخدام 
منظومة العجلات أو القلابات بسرعاتها المعروفة لمعالجة هذا الانهيار 
والرجوع إلى الحالة العتيادية. أما الطائرة الثانية فكانت تطوّر حركة 
دحرجة خاطفة إلى اليسار ۴ه ااه اما لمه۲) عند الاأنهواء المتسارع 
بقوة محرك. وإنزال قلابات الهبوط. ويذكر أن حركة الدحرجة إلى 
اليسار يصعب إيقافها في أقل من 60 إلى 70 درجة ميلان إلى اليمين 
بدون تدخل أو تحكم استرداد لحظي من ناحية الطيار. ويمكن أن يحدث 
مثل هذا الانهواء عندما يقصر الطيار من نصف قطر دائرة دورانه النهائية 
في سيماء الهبوط لتجحتب تجاوز منطقة الحط على المدرج 
)overshooting the runway)‏ . هذا وقد نجم عن الدوران إلى اليسار مع 
دحرجة جانبية مقصودة «(attended roll off)‏ في بعض الأحيان ٤‏ وضع 
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شہa‏ ãnزJلg (nearly inverted attitude)‏ يحتاج إلى 0 أو 300 قدم 
للاسترداد. 

ولعل المرء يتساءل: ترى كيف حصلت تلك الطائرتان على إقرار 
بصلاحية الطيران من قبل إدارة الطيران الاتحادية ۴۸۸؟ 


Control Friction مثبت القيادة واللااستقرارية الحلزونية الظاهرية‎ 5 - 5 
and Apparent Spiral Instability 


عندما تضطرب الطائرة المستقرة حلزونياً فى زاوية انعطاف (اءعدة kصهط)‏ 
من حالة الطيران الأفقى (wing level flighD‏ تود من تلقاء نفسها إلى الطيران 
الأفقى› ولك فى اتجاه مختلف لما كانت عليه قبل الاضطراب. 
E‏ أخرى إن زاوية الخطافت الطائرة غير المستقرة حلزونياً ستزداد بلا حدود 
بعد حالة الاضطراب الأآولية. ويتوجب تصحيح زاوية الانعطاف في الطائرة غير 
المستقرة حلزونياً باستمرار للحفاظ على الطيران الأفقي. من ناحية أخرى» وفي 
الحالة الاعتيادية من عدم الاستقرار الحلزوني «المعتدل»» ومع أوقات لا 
السعة (ءلuانامسه)‏ إلى حرالى 0 ثانية» يتم الإصلاح غريزيا. ولا يكون 
الطيارون عادة مدركين أو واعين لحالة اللااستقرار هذه. 


لذلك» فإنه اليس مستغربا أن تكون مجموغة أهداق رالف إيسون ١وافة)‏ 
(«0ءملا» عام 1942 والخاصة بالطائرة الشخصية الآمنة أن لا تتضمن الاستقرارية 
الحلزونية. وهذا يعني أنه إذا كان هم أحدهم أن يصنع طائرات سهلة الطيران 
كسهولة قيادة السيارة سوف لن تكون الاستقرارية الحلزونية هدفاً مهماً. 

ومع ذلك» كان الاستقرار الحلزوني على مر السنين موضع اهتمام 
مصممى الطائرات الشخصية. وأحد أسباب ذلك هو أن تعليمات الطيران 
القدزال كع اقرا ال ر عه قاعه لزان المر ي هو الر فة 
5 جاج لی معدل روو مکوبی تلز قرات الور ان ودر هاه 
الأجهزة لا يتمكن الطيار الذي تتخبط طائرته داخل غيمة أن يديم طيرانه الأفقي 
ما لم تكن الطائرة مستقرة حلزونيا. وفي هذه الحالة سيمنع تحرير القيادات 
)eeing contr015(‏ من الدخول فى حركة حلزونية مميتة. وهنالك سبب اخر 
يتطلب جعل الطائرة الشخصية مستقرة حلزونياً هي في إتاحة الفرصة للطيار 
المتدرب الذي يقود منفرداً لول مرة O Ebb‏ الخريطة بدون أن 
يجد طائرته وقد انعطفت عندما يرفع رأسه عن الخارطة. 
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لسوء الحظ قد تبدو طائرة باستقرار حلزوني متأصل» غير مستقرة حلزونياً 
عند تحرير دفات التوجيه والدحرجة (كصهام‌انه لمج إمللuا)»‏ بسبب احتكاك 
االقuادات‏ )1952 (control friction) (Campbell, Hunter, Hews and Whitten,‏ . 
ولتصحيح ذلك» صمم باحثو N4٥04‏ نظام تحكم مركزياً معقداً نسبياً للتغلب 
على مسألة الاحتكاك بدون تداخل مع نشاط التحكم الاعتيادي. 


الاسطو اقة المقر خة 
المحور. 


القيضة التخاقية 


حلقات التقاط. 


سن دري 9 
حموف لوتیي ا i‏ 
/ 


EX 
SS 


ا 


ڌر اح القیصضےي ` / 
8/5 
المقطع وى 


7 مخظلر تو صح تر اع القيض 
مت آڃل انضصيط 


الشكل 5-15 التصميم المُختبر لمركزة دفة الدحرجة على الطائرة سيسنا 190. تحصر 
الأسطوانة المفرغة نابضين مضغوطين مسبقاًء للتغلب على احتكاك نظام التحكم وتأمين مركزة 
دفة الدحرجة. إن تعشيق الجهاز مع وموازن الضبط كلاهما يتم يدويا من قبل الطيار (من : 
(Campbell, Hunter, Hewes, and Whitten, NACA Rept., 1092, 1952‏ . 
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تختضن أسطوانة صغيرة تابضين مضغوطين مسقا ومخوزا معدتياً يمر 
خلال الأسطوانة» وهنالك كتف على المحور وأكتاف مطابقة داخل الاسطوانة 
في منتصفها. وثمة حلقة التقاط دائرية تحت نهاية كل نابض يتم دفعها مقابل 
الكتفين بقوة تساوي قوة تحميل النابض المسبقة. ولا يمكن للمحور أن يتحرك 
بالنسبة إلى الأسطوانة بدون تحريك حلقات الالتقاط الدائرية» وبالنتيجة الضغط 
على أخد لاهين فام فرق كاميل تركب الأتطرانات الل مقا فى کل 
من نظامي التحكم بدفة الاتجاه ودفة الدحرجة في الطائرة 0 s4‏ مع تزوید 
موازن ضبط دفة الاتجاہ (۳ا۲ا ۲٥ل‏ لںا) بموتور کهربائی صغير» وتزوید موازن 
دفة الدحرجة بعمود محلزن («ءإءء kعه[)»‏ وتعمل ات جlذıة (solenoids)‏ 
عل ربط أو تحرير الأدوات المحملة سلفاً devices)‏ oadاpre)‏ (الشکل 5-15) . 


وبدون مَركزة هذه الأدوات» ستتباعد الطائرة باتجاه رفس دعسة دفة 
الاتجاه وبعد رفس أو تحريك» ثم تحرير أي من القيادات. وهكذاء بوجود آلية 
المركزة فقد تعزز استقرار الحلزنة المتأصلة في الطائرة 190 4١ء٠٥‏ ليصبح نافذ 
المفعول. وهكذاء بعد رفس دفة الاتجاه (اءاk‏ إمللنں) وإطلاق كافة القيادات 
تعود الطائرة إلى حالة الطيران الأفقي» وتستمر كذلك إلى أجل غير مسمى. 

5 - 6 مۇفقات الأجنحة Wing Levelers‏ 
إن مؤفق الجناح (eve1e1ا )wing‏ هو عبارة عن طيار آل بمحور واحد 
يستخدم في طائرات الخدمة |lعnlة (general aviation)‏ لمنع الانزلاق أو التشتت 
الحلزوني divergence)‏ اهsp)‏ . وكان نظام مركزة دفة الدحرجة الذي طوره جون 
کامبل Campbell)‏ hnەJ)‏ في ple NACA‏ 2 والمركب على الطائرة سيسنا 
0 قد تم تحسينه بعد عدة سنين بنظام N۸٥0۸‏ جديد حوله إلى مؤفق للجناح 
(Phillips, kuehnel and Whitten, 1957) «(wing leveler)‏ . 

كان تصميم فيليبس عبارة عن موازن ضبط دفة الدحرجة (إمصص1إ) «هإeانه)»‏ 
مضافا إلى نظام مَركزة دفة الدحرجة السابق» حيث تم نقل نقطة ضبط دفة 
الدحرجة بمعدل سرعة بطيئة وفقا لخرج جيروسكوب معدل زاوية الانعراج 
(هإرع ate‏ سمy)‏ (الشكل 6-15). وقد ترك معدل سرعة موازن الضبط البطىء 1.5 
درجة/ الثانية حركة الدحرجة الهولندية الاهتزازية غير متأثرة. [ 

لقد أظهرت سجلات طيران سيسنا أن جهاز الضبط يبقى زاوية انعطاف 
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أمينة إلى أجل غير مسمى» بل وحتى بإمكانه تأمين استرداد بدون مس عجلة 
lلقيlدةö ja (wheel-free recovery)‏ وضعية الانعطاف. أو تأمين استقرار إيجابي 
للحركة الحلوزونية. لقد نوه فيليبس (1998) بقوله: إن قيادة N۸0۸4‏ أخفقت فى 
الم لار لعل ب اول المرى الاج الخاص هنار من تشر 
كشف بمشروع البراءة» ولكن بدون إسناد ساري المفعول» وعليه فإن صانعي 
الطائرة الخفيفة والطيار الآلي سوف لن يأخذوا بتسويق النظام. 

هذاء وإن نسخاً حديثة من مؤفقات الأجنحة لفيليبس باتت متاحة. وإن 
شر كة أنظمة طيران القرن المحدودة )Century Flight System Inc.)‏ التى بدت 
مشوارها باسم میتشل «Edo-Air Mitchell ڙحzıصÎ « (Mitchel!)‏ ثم الششالك 
مۇخراً لتصبح سنتوري (۲ا۲٥))‏ انتجت مؤفق الأجنحة الأول (إleve1e wing‏ 
1 رص ). وهذا النظام شبيه من حيث المبدأً بنظام مؤفق الجناح لفيليبس 
المركب على الطائرة سيسنا 190 وهو مؤهل بإشارات جايرو ترسل زاوية معدل 
الانعراج J| (yaw rate gyro)‏ مخدم دفة الدحرجة (۷0آإعs (aileron‏ . 

إن القدرة على قيادة انعطافات أو تتبع ٥21‏ (مؤشرة اتجاه الرحلة #sإuو٣‏ 
(Direction Indicator-‏ لأغراض تطبيj «VOR (VHF Omni - Directional Range)‏ 
ILSg‏ النظام الي لط »)[nstrument Landing System)‏ ومحدد الموقع 
(Localiser)‏ أو نظام تحديد الموقع الجغرافي العالمي (6۴5)» وأضيف نظام 
تقفي )trackin8(‏ جعل من نظام 1 Century‏ نوعا من طیار الي بسبط . 


5 - 7 دور وسائل العرض (الشاشات) The Role of Displays‏ 
فيما عَرَرَ التصميم الأمثل للاستقرار والتحكم بوسائل صنعية مثل أنظمة 

تحکم المَرَكرَة (cesزdev »)contro1 centerin8‏ ومۇفقات الجناح باعتبارها من 
الأمور الأساسية للطائرات الآمنةء فإن بعض أوجه القصور فى الأمان يمكن 
تعديلها بإضافة شاشات عرض من نوع معين إلى قمرة القيادة (Loschke, Babê‏ 
.Envoldson and MeMury, 1974)‏ ذکر هؤلاء أن وجود شاشة مدير أو موجه 
الطيران (إهاءءال اطعنا؟) يوفر منفعة معنوية للطائرة ثنائية المحرك» خلال 
التقرب للهبوط آلياً (115)» في جو مضطرب. فإن عيب العمل المتعب للطيار 
خلال هذه التقربات قد ا استطلاع سابق للطائرات الخاصة» ما يجعل 
تتبع الأجهزة بدقة من الأمور الصعبة حتى بالنسبة إلى الطيارين ذوي الخبرة 
بهذه العدادات. من ناحية أخرى» فإن جهاز مدير الطيران الذي يجمع مدخلات 
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من الارتفاع ومعدل الجايروسكوبات» أي بمعنى آخر يخبر الطيار كيف عليه أن 
يحرك القيادات» ويقلل إلى حد ما عبء العمل المفرط الملقى على عاتقه. 
وحتى التحسينات الكبرى فى التقفى عند التقرب للهبوط الآلى (118) فى 
الأجواء المضطربة قد تت ایا ر دمج شاشة عرض ا ن 
أوامر سلوك الطيار الأولى. 

إن التجارب الكثيرة لطيار الخطوط الجوية العامل على طائرات الركاب 
النفاثة ذات الأنظمة المؤتمتة معنية أيضاً بالتحسينات التى يوفرها «مدراء 
لافار اوه ال ال وراو 0 ی کی 
الأنظمة في تحسين أمان الطيار في ظروف التشغيل جميعها. كتب وليام فيري 
M. Ferree)‏ iamااWi)‏ من مانت فیرنون» نیوها مشیر (عام 1944) ما يلي نصه: 


كنت طياراً محترفاً لأكثر من 20 عاماًء وأقود حالياً الطائرات البوينغ 757 
و767. ويُعطي المستوى الرفيع للأنمتة في هذه الطائرات الممتازة قدرات كانت 
مشهودة في السنوات القليلة الماضية. إلا أن إجراءات الأتمتة تتوقف عند إدخال 
بعض التغيير المعنوي على خطة رحلة الطيران» والتغيير يمكن آن يبحصل نتيجة 
عطل في أحد الأجهزة» أو بسبب صعوبات في نظام مراقبة الحركة الجوية أو 
الطقس وهي صعوبات أكثر شائعة. وتبقى المشكلة قائمة مالم تعد برمجة 
الكمبيوتر فى هذه الحالات» والا فسيكون بلا فائدة. وإعادة البرمجة يجب 
إجراؤها دائماً أثناء القيام بالتحضيرات للهبوط» وهو وقت يكون فيه الطيار 
استمر فیري )۴٠۲۲٠۲(‏ بملاحظته أن لوحة قيادة 757 و767 تحتوي على عدة 
مفاتیح لانتخاب أشياء مثل السرعة الجوية والارتفاع والعديد من مفاتيح الكبس 
المربعة المماثلة» ولا يمكن تشغيل اللوحة باللمس إنما يجب أن يتابعها الطيار 
بالترتيب لتشغيلها. وإن الكلام حول أجهزة يُعاد برمجتها تلقاثياً (أو فوراً) يجب أن 
يكون أكثر جدية في الطائرات التجارية عنه في طائرات الاستخدام العام 41إ#«عع) 
(«ە ناه« لا سيما فيما يتعلتق بأجهزة «مدير الطيران» والطيار الآلي. 

واليوم تملك الطائرات التجارية النفاثة والثقيلة والمؤتمة شاشة عرض كاثودية 
أو مسطحة متعددة الوظائف لخدمة كافة عدادات وأنظمة المحرك» وإن جميع هذه 
الأنظمة مكررة على أربع نسخ كضمان احتياطي في حالة العطل. وما يزال القليل 
من عدادات الطراز القديم يستخدم في لوحة العدادات كضمانة إضافية. 
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اثقَوة ‏ ائلتايیض ائمرڪڙ يي ائمضخوط مسيقاً, اتققوة ‏ اتقتو اظح اتحسماسسة 
(حواتي ۲ در جة قراخ حر بین 
اتمحور. ومقتود اتتحكم؛ اتمقتود 
هو تايض. مصخو ط مسيقا 

اتی مركز متطقة القراخ ) 


تو صیيللات المد خر ة ,ے 
أتق الطائر_ة 
التحکم ‏ الائ 4 مود التحكم 
وحدة المخدم 
محور الطاترة الطولي × 
3 


( یمیل 35 درجة حن 
“حور الطاترق 


قو ايض دقة الدحرجة , 
المحمئة مسيقا 
محور محئڙن .. 
قيضة الريط ٠”‏ 
ر 


حلية المستقات .. 


مشعل المحرك ... 


عثية التحكم 
(يحتوي على حواكم مقاتيح القدرة 
من تصماسات الجایرو إٹى مشخل 
المحرك 


موّشرات صوتية “' 
مقتاح تشخيل المحرك ائليدو يي “ 
مقتاح القدرة 


دقة الدحرجة اليمتى 


الشكل 6-15 نظام الجناح الأفقي الذي يعمل من خلال حركة نوابض مركزة دفة الدحرجة 
عند سرعة منخفضة ثابتة بالاستجابة للسرعة الزاوية للاتجاه الُقاسة. تحسن قواطع قوة المقبض 
من المناورات من خلال قياس الجيروسكوب. تم تطبيق النظام على الطائرة سيسنا 190 (من : 
.(Phillips, Kuehnel, and Whitten, NACA Rept. 1304, 1957‏ 


إن لجميع طائرات البوينغ التجارية» ابتداءَ من 707 صعوداًء عداداً أفقياً 
صناعيا جایروسکوبيا مساقا بالخرواء )vacuum - driven gyro hor1z00(‏ صغيرا 
واحتياطياً» موضوعاً إلى جانب لوحة العدادات الرئيسية. يعطى هذا العداد قراءة 
موثوقة لعدة دقائق بعد حصول عطل في القدرة الكهربائية› وذلك لعطالة دوار 
الجیروسکوب (gyro’s rotor inertia)‏ . 

سؤال آخر يتعلق بأتمتة طائرات النقل النفاثة هو: إن كانت الأتمتة تخفض 
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من مثابرة الطيار وكفاءته. ويذكر ويات كوك (k٥ه٥٤‏ )هر۷) طيار الخطوط 
الجوية الأميركية أنه في برامج تدريب الطيارين في دالاس» يتطلب أن يكون 
واحدٌ من كل طيارين اثنين على صلة بالبيانات الخام» أي بإشارات ۷0۸ و118 
الراديوية الدلالية. وكتب وليام كوك ٥٥٥١٤(‏ .8 صهناا۷) والد الطيار ويات أن 
الأجهزة الأساسية [۷0۸ ,118] تتطلب عملا كثيرا. 


8-5 مزايدة الاستقرار غير الملائم Inappropriate Stability Augmentation‏ 


كانت مزايدة الاستقرار («٥1اهادرعمصعسه‏ راناااهاء) لتخميد زاوية الانعراج 
(#«امدصهل سهر) مطلوبة في الطائرات التي تطير بارتفاعات عالية لأسباب فيزيائية 
ویو ا ی ی او اھ ا 
طردياً وكثافة الهواء» ولا يمكن لطائرة أن تتوقع اخماد زاوية الانعراج في 
الارتفاعات العالية التى تزيد على 35 قدماً. والأمر كذلك أيضاً بالنسبة إلى 
الاستقرارية الطولية في السرعات الفوتية العالية. 


وفي الطائرات التي اختزلت فيها سطوح الاستقرار (stabilizing surfaces)‏ 
أو حتی حذفت لغرض التخفی (۵1۲1ء)» یتوجب تزویدها باستقرار صنعی ا 
تزايدي. وفي الناحية المتطرفة الأخرى»ء يمكن للمرء أن يرى مزايدة الاستقرار 
المطبعة بشكل غير ملائم» أي ما يتعلق بتصحيح نواقص أو إخفاقات جودة 
الطيران الناجمة عن تصميم إيروديناميكي أساسي» ضعيف. فعلي سبيل المثال» 
)static اongitudina1 stability augmenters)‏ فی طائرات الاستخدام العام 
(الشخصية) والأمر یزداد خصو صية عندما يکون «المزيدات» EES‏ وتذهب 
أبعد من مجرد إضافة نوابض سفلية (كئع«إمئ«سه) بسيطة» لتضيف مشالك 


ومن الأمثلة ذات الصلة» نظام مزيد الاستقرار في الطائرة مم۴ ۲۴۸-317 
من سلسلة sمصصەرمط‏ . فالنظام مکون اساسا من نابض سفلي› ولکن مدی 
سرعة أدائه وتغاير توتر نابضه تحكمهما عنفة زاوية الهجوم (angle of attack‏ 
(٥ه‏ وكمبيوتر» ويكمل عمل المنظومة ثقل موازن (اطعذءسطهط). ولعل هذه 
المكونات ضرورية لأن هیکل طائرة e«صeرمط)‏ مشتق من نموذج «piper»‏ الأقل 
قدرة والمسمى 0زةN4۷»‏ ومحرك e«صەرەطC‏ أكثر فذ ةو اننا أخف» ما يسبب 
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مشاكل تتصل بتراجع مركز الثقل. ولعل إعادة موازنة الطائرة سيكون حلا أفضل 
مما نعتبره» نحن» استخداماً غير ملائم للاستقرار المتزايد. 


5 - 9 الترتيبات الإيروديناميكية غير الاعتیيادية Unusual Aerodynamic‏ 


Arrangments 


تشكل بعض التكوينات الإيروديناميكية مثل الكنارات (كئلإه«هه) والأجنحة 
الرئيسية الطافية (1995 ,sنعء۸)‏ (sعnمwi )10asting main‏ والذنب الأفقى المتقدم أو 
المتأخر »)fore and aft horizontal tai)‏ والذنب بشكل الحرف (1ھا-۷ee)‏ ۷ 
وانعدام الذنب» أخطار خاصة في تصميم الطائرة الشخصية وذلك لمحدودية 
فرصة الاختبار الإيروديناميكي الشامل الذي تخضع له هذه الطائرات. ويتوقع 
المصممون حل مشاكل الاستقرار والتحكم في اختبار النموذج الأولي 
».)prototype testin8(‏ ولکن اختبار الطیران یمکن أن يترك مجالات متعددة غير 
متكتشفة» مقارنة باختبار النفق الهوائي الممنهج. 

إن احتمال انهواء ذنب الطائرة 35 1ءلM0‏ طءءء8. الشبيه بالحرف ۷ عندما 
يتقدم موقع مركز الثقل» أو عند إنزال القلابات» يقود إلى تجاوز مفاجئ لأنف 
الطائرة (إ0seoveم‏ اupإbه)»‏ كما ذكر فى الفصل الرابع شر : 

كما إن مشاكل الاستقرار والتحكم الخاصة بطائرات الكنار قد ذكرت في 

إن تطبيقات الكنار في الطائرات العسكرية لها فرصة أفضل للنجاح مقارنة 
بالطائرات الشخصية. فتطبيقات الكنار العسكرية لها فرصة أفضل للنجاح مقارنة 
بالطائرات الشخصية. فتطبيقات الكنار العسكرية تجري بحماية العديد من برامج 
ار اله ارا الک وا ا قران الک و اا لا و ن هده 
ال ی 0 


10-5 متطلبات الطيران الأعمى من الاستقرار والتحکم ع« Blind-۴1,i‏ 
Demands on Stability and Control‏ 

الطيران الأعمى هو طيران متحكم به بدون الاستعانة بمرجع من خارج 
المقصورة» وعلى وجه اللخصرص الأفق (horizon)‏ . وبعبارة أبسط» لین 
هنالك من وسيلة يمكن أن تجعل الطائرة ملائمة للطيران الأعمى من خلال 
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التصميم الإيروديناميكي وحده. وعلى الطيار الاعتماد على أحد أشكال الأجهزة 
الجيروسكربية للاحتفاظ بالتحكم. وهذه تكون إما كجهاز في لوحة العدادات أو 
كجزء من منظومة الطيار الالي. 

وتأتى الحاجة إلى العدادات (ك«هناه٤ممسسءاءمة)‏ من تأثيرات اللااستقرارية 
الخلر نة( »)spira1‏ أو بسبب احتكاك قيادة دفة الدحرجة الطائرة 
المستقرة حلزونياً» كما تم توضيحه في الفقرة 5. وحتى لو تم بناء استقرارية 
حلزونية قوية في التصميم » على حساب خواص طيران أخرى محبذة» فإن الطيار قد 
يفقد السيطرة والتحكم في الارتفاع ما لم يكن قد تلقى تدريبا في كيفية تخميد حركة 
الفيغوئيد (الفصل الثامن عشر الفقرة 9)» من خلال الرجوع إلى السرعة الجوية 
فقط.ويمكن منع التشوش الموقعي (special disorientation)‏ الناتج من الخداع 
البصري من خلال الرجوع إلى الأجهزة والعدادات. لقد أدرج دليل معلومات 
الطیران ãiwl (FAA’s Aeronautical Information Manual 1999 ةiwxl FAA Û‏ 
(1999) ما لا يقل عن 14 خداعاً بصرياً طیرانياً مثل کویولیس (وناهإه٤)»‏ 
والانهيار الحلزوني انمnمیں «(graveyard-spin)‏ والأوهام الجسمية 


. (inversion illusion) ةwgSanJlg‎ «somatogravic 


5 - 10 - 1 الإبرة» الكرة والسرعة الحوية dءعصairs Needle, ball, and‏ 


تمنع تعليمات الطيران الفيدرالي الأميركية (۸۴۸ 08) الطيران تحت قواعد 
الطيران الآلي (1۴۸). أو الطيران الأعمى» بدون عداد جيروسكوبي للتسلق/ 
الانحدار» والانعطاف» أو عداد الآفق الصنعي. ومع أن هذا الجهاز لم يخترع حتى 
عام 1929ء إلا أن الطيارين المهرة كانوا يطيرون طيراناً أعمى قبل هذا التاريخ» 
باستخدام مؤشر معدل الدوران الجيروسكوبي (gyroscopic rate-of-turn indicator)‏ 
الذي تم اختراعه عام 1920 من قبل آلمر سبیري (.۲[ ,٣6۲م‏ ۲م۳ا۴) یتمکن هذا 
الجهاز من تحسس معدل الانعراج ويعرضه إلى الطيار بشكل مؤشر ينحرف في 


اتجاه الطيران. 


ويتضمن الجهاز المسمى (مؤشر الدوران والانزلاق» صناs (turn and‏ 


(401ءiلص‏ كرة منفصلة داخل أنبوب زجاجي مقوس تعمل کمعجل جانبي 
(lateral accelerometer)‏ أو مؤشر انزلاق جlنبى (sideslip indicator)‏ . 
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التحكم بالروافع وعداد السرعة الجوية لتخميد نمط الفيغوئيد» سيسمى تقنية 
الطيران الأعمى بالإبرة (مالءعم)» والكرة (11ط)» والسرعة الجوية (dءءمءانه)‏ . 
ويذكر أن تشارلز لندبرغ (طعإءط 4م11 عاءةط٤)‏ حافظ على تحكمه بالطائرة خلال 
الغيوم في رحتله عبر الأطلسي» بهذه الطريقة. 

تستخدم بعض الطائرات الخفيفة الحديثة شكل المحور المائل (كنجه-ل)!نا) 
یو و ووا 0 ا ا رو ا اليرو الاي 
رامت عادة مع المحور الطولي للطائرة بزاوية 30 درجة إلى الأعلى» عندئلٍ 
يقيس الجهاز السرعة الزاوية للدوران فضلاً عن السرعة الزاوية للانعراج. وعندما 
يبدأ الدوران تقود السرعة الزاوية للدوران السرعة الزاوية للانعراج» عندها يوفر 
ميل محور الجايرو توقع الدوران. ويدعى جهاز المحور المائل للدوران وجهاز 
الدوران والانزلاق بجهاز منسق الدوراù (turn coordinator)‏ . 

وتتطلب تعليمات الطيران الفيدرالي الأميركي US Fedral Aviation‏ 
ls‏ الخاصة بإجازة «(طيار - خصڊوg‏ صي« (private-pilot certificate)‏ 
(الفقرة 61 من الجزء الفرعي ۴) من المتقدم إشهار قدرة على التحكم بالطائرة 
منفرداً اعتمادا على أجهرة الطيران الأعمى التقليدي» والمتمثلة بمؤشر الأفق 
الصناعى والجايرو الاتجاهى» علماً بأن العديد من هؤلاء الطيارين لا يزالون 
ENG GE‏ 
وهى المتطلبات المحدودة لقدرة الطيران الأعمى اللازمة للطيارين 
ا وهي غير مطلوبة لشهادة ۴۸۸ الترفيqية (FAA recreational pilot‏ 
certificate(‏ (الفقرة 61 من الجزء الفرعي .(D‏ 


5 - 2-10 الأفق الصنعى › والحيرو الاتحاهى› والطيار الآلى 


Artificial horizon, directional gyro, and aoutopilot 


لقد بدأ تاريخ الطيران الأعمى الدولي مع طيران دوليتل (ء1ا) :]ه50 رصصال) 
في الطائرة N¥-2‏ 4ء اةلنامو«م٣.»‏ في أيلول/ سبتمبر في عام 1929. كانت 


الطائرة مجهزة بجهازين جیروسکوبیین › جيرو الأفقء وجيرو الاتجاه. ولکل من 


(#) جيمبال : أداة لإبقاء الشىء أفقياً. 
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عطالي. وقد ركبت العجلات في جيمبال مزدوج لكي تبقى حركتهما حرة أثناء 
دوران الطائرة. ويتم عرض الدوران النسبي على واجهات الأجهزة. ويتطلب 
الحصول على شهادة صلاحية طيران أميركية» أن تكون الطائرة مجهزة بهذه 
العدادات. 


هذا وتوفر التطورات الحديثة في الملاحة العطالية المعتمدة على 
جيروسكوبات لايزرية وتحديد موقع وسلوك الطائرة من خلال النظام العالمي 
لتحديد الموقع الجغرافي (6۲5). نمطا اصطناعياً للأفق الصنعي والجيرو 
الاتجاهي. وكذلك يستخدم الطيار الآلي هذه الأجهزة أو أنماطها الصنعية في 
الطيران الأعمى الأوتوماتيكي. 


5 - 11 آداء عملیات الطیران الآل 1۴۴ بطیار منفرد 1۴۸ Single-Pi1‌0‏ 


Operation 


إن فيد تقارب للمبوط الكامل اأغتماداً على.الالات فط يعد مطلباً إجراتاً 
ما فالطيارون يمنحون تخویاد بالطيران الآلى )instrument ratin8(‏ بعد العدید 
من ساعات التدريب الأرضى (اهمطءء A‏ والممارسة خلال الطيران 
الفعلي» وبعد اختيارات ا وجوية مضنية. وفي الولايات المتحدة» ولغير 
طياري الخطوط الجوية المجازين بالطيران ال تجديد إجljlتڀa (instrument‏ 
atin8s(‏ کل ستة أشهرء إما مع مدرب طيران من خلال القيام بجولة طيران 
لفحص کفاءتهم» أو بالطيران لمدة ست ساعات في کابین تدریب معتم ۲ل1ن) 
(0۵٥طeطا»‏ أو تحت ظروف جوية ملجئة لاستخدام (instrument a J|‏ 
weather conditi05(‏ وأيضا تنفيذ ستة تقاربات هبوط الي في تلك الفترة من 
الزمن. 


دة يحصل طيارو الخطوط الجوية التجارية على قدر كبير من خبرة 
اا أكثر مما يحصل عليه الطيارون الخصوصيون ممن لديهم إجازة 
طيران آلى. وعلى الطيارين الخصوصين من حملة إجازة الطيران الآلى أن 
ا زس ران آعم .الا ل ا ارات ا و 
في كل ستة أشهر» لكي تبقى كفاءتهم سارية المفعول. ويتلقى طيارو الخطوط 
الجوية التجارية خبرة طيران آلي متكررة لأن كافة الطائرات التي تعمل بارتفاع 
يزيد على 18000 قدم» وبحكم القانون» يجب أن تكون مهيآة للطيران الآلي. 
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وقد اتفقت شركات النقل الجوية التي تسيّر طائرات نفاثة» مع إدارة الطيران 
الفيدرالي ۴۸4۸ أن تلتزم بخطط الطيران الآلي حتى بارتفاعات نقل عن 10000 
قدم» مع أن هذا غير منصوص عليه قانونا. 

إن هذا الاتجاه فى التدريب ليس فى غير محله» لاسيما عندما يدرك المرء 
بيئة مقصورة الطيار في طائرة خاصة» أثناء تقرب آلي للحط في طقس سيى. 
فعلى الطيار حينئذٍ أن e‏ مع قراءات RT NEBÊ‏ والموقع 
الجانبي» والموقع العمودي» ومعدل الغطس في الحدود الدنيا. وعلى الطيارء 
أو الطيارين» أن يتعامل أيضاً مع التعليمات اللاسلكية أو التحذيرات والتوصيات 
حول التقاطعات )intersections)‏ في مسار الطائرة في ارتفاعات مختلفة› 
وتحويلات التردد الراديوي» وحركة المرور (طائرات أخرى)» والريح» وظروف 
مدرج المطار والتعليمات التي تصل عبر راديو مشغول غالبا مع خشخشة 
السماعات» وقد يتطلب أحياناً تكرارها ونسخها على دفتر ركبة (لةم #م«)) 
لاستعادة تذكرها. إذ إن وسائل عرض التعليمات عيانيا وسهولة ربطها وتداولها 
لا تزال قيد المستقبل وما يجلبه لنا من ابتكارات. من ناحية أخرى فإن إجراءات 
الهبوط ومراجعة قوائم التدقيق (sئاءنا)ءطء)‏ تجري عادة تحت إضاءة خافتة» 
ويضاف إلى كل ذلك مخاوف حول ظروف التجلد» واحتياطات الوقود. 

بحلول موعد سلسلة اختبارات الطيران الثانية ل »۸N4584‏ والخاصة بجودة 
طيران الطائرة الخاصة» عام 1966 كانت الطائرات الشخصية بدأت باستخدام 
تجهيزات تقاربات الهبوط الآلي (115) الدقيقة» غالبا بواسطة طيار وحيد. 

وكان ولايزال من المعقول التساؤل عمًا إذا كان تخميد الدحرجة الهولندية 
الضعيف» وتغيرات موازن الضبط الطولى المفرطة بسبب تطبيق قدرة المحرك» 
والتصميم السيّئ لأنظمة موازنات اا (۳5 اور صاعا) التي وجدت في 
اختبارات N۸484‏ لعام 1966 تضيف إلى مشكلة التقرب اللي بقيادة طيار وحيد. 

بدت دراسات عبء عمل الطيار (4d٥اkإمس‏ اهام) المرتبطة بتقاربات 
الطيران الآلى بنفس الوقت الذي بدأ فيه تطبيتق إجراءات 118. إلا أن الدراسات 
الله :ان تحت العلاقة بين جودة الطيران وكفاءة الحط الآلى من قبل طيار 
وحن فت بیدا اة اكات على سج الال كاد ارا 
متغايرة الاستقرار أجري فى جامعة برنستون» اعتمد طيار متمرس واحد» وجرى 
تعريضه لإجهاد وتشتیت که (Bar-Gill and Stengel, 1968) « (distraction)‏ . 
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وقد وجد أن هنالك علاقة ترابط معتدلة بين الانحدار الشراعى (عمهاء ملناع) 
وأخطاء السرعة الجوية» مع بعض الاستقرار» وموسطات تغير وازن الضبط. 

وعلى أية حال» يوذ المرء أن يعرف حقاً فيما لو أن خواص جودة الطيران 
الضعيفة es(‏ اناه ع«ذرا؟ إممم) يمكن أن تلعب دوا فى إفساد تقرب الهبوط 
ا ا و ا و د و وا ا مار ار 
As Ly EES TONES EO‏ 
I RR IR OC EE‏ 
مساهمة أي خاصية من خواص جودة الطيران في هذه الكوارث. 


Prospects for Safe Aircrafts in التطلعات نحو طائرات شخصية‎ 12 5 


كان الإنتاج التجاري لطائرات شخصية جديدة التصميم في أميركا قد أهمل 
لسنوات عديدة» بسبب الكلف العالية ودعاوى حصر المسؤولية. وانتشر بدلا 
من هذا الإنتاج بناء الطائرات بيتياً ومن قطع مجمعة (iاط‏ اi).‏ ولكن بدون 
تحسين واضح في الاستقرارية والتحكم» يضاف إلى التصاميم التجارية القديمة. 
وقد أظهر العديد من تصاميم الطائرات المجمعة أطوال ذنب غير ملائمة» 
بالإضافة إلى سمات استرداد الانهيار الحلزونى غير الكفوءة أو الناقصة. وقد 
انتشرت هذه الحالة على الرغم من أحكام لواتح إدارة الطیران الفیدرالي ۴۸۸» 
البند 21ء الذي يدعو مصنعي القطع التجميعية إلى الامتثال إلى متطلبات 
صلاحية الطيران» البند 23 الخاص بطائرات الاستخدام العام الشخصية. 

وعادة» تتأهل الطائرات المجمَعة من قبل هواة فى الولايات المتحدة 
الأميركية كطائرات تجريبية (۵1٤١٠۳ذإهم×ه)‏ بأحكام البند 21 من تعليمات إدارة 
الطيران الفيدرالي» ولكنها تكون مستثناة من أحكام البند 23 الخاص بصلاحية 
الطيران (ك«هاورهإم sومصذط٤۲مسءاه)‏ . ويستثنى صنف جديد من الطائرات فائقة 
الخفة (eاءنطءv‏ اطعاله٣6اس)‏ (البند 103) أيضاً من أحكام الفقرة 23. ان طائرات 
البند 3 هي طائرات FR¥حصرlu« (Visual Flight Rules) «VFR İl,‏ نظام 
يحتم الطيران المرئي ضمن شروط معينة. وينبغي أن لا يزيد وزنها وهي فارغة 
على 254 باونداً» وأن لا تتجاوز سرعة انهوائها 24 عقدةء وإن أقصى سرعة 
جوية لها تقل عن 55 عقدة. 

لعل الفجوة في الانتاج التجاري لتصاميم الطائرات الشخصية الجديدة 
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تجلب التطويرات في الاستقرار والتحكم. وهنالك نوعان من التطويرات يمكن 
أن تجعل هذا الأمر ممکناً هي التصميم بمساعدة الكمبيوتر (computer-aided‏ 
(s«عsiەل»‏ والملاحة من خلال الأقمار الصنعية (السواتل). 

أولا: اللصه عة الكر ر ونك ل على رفوه سى فن 
الكلفة ورل الخ ول اخ اا لما فة الط 0 لكان مقر ل لا 
الطائرات المجمعة ممن يجيدون التعامل مع الكمبيوتر. وهنالك ثلاثة أنظمة في 
الأقل متاحة لهذا الغرض. 

- تبیع شركة لورنس للتصميم»› والتحليل› والبحث› وموقعها في کنساس 
برمجية تسمىی اھ۸ Advanced Arca‏ (تحليلات الطائرة المتقدمة) تتیح 
حساب بقية مشتقات الاستقرار والتحكم» وكذلك لتوليد ديناميكيات خطية. 


ويتوفر مخطط تصميم بمساعدة الكمبيوتر» آخر» تم تطويره من قبل 
فردريmıك‏ xowۃlil (Frederick Smeta1a)‏ . وفدم هذا المخطط كنسخة الكترونية 
لكتاب بيركنj‏ وھاجى Aircraft Performance, ùgiعgnll (Perkins and Hage)‏ 
اContro and‏ ityاStab‏ أو «أداء الطائرة» الاستقرار والتحكم». 


اة الغا سن تواك الكو رى الل وال 
الإيروديناميكي المخصصة للكمبيوترات الشخصية يتم تسويقها من قبل : 
Desktop Aeronotics Company‏ الموجودة في ستانفورد» کالیفورنيا. 

ويمكن استخدام البرمجية ۴۲١(‏ ۲ن11«4» لتوليد مجموعة كاملة من مشتقات 
الاستقرار لطائرة ذات شكل عشوائي. ينبغي أن تكون الدقة قابلة للمقارنة مع 
طرق كتب التصميم الاسترشادي الأولية. 

مع توفر البرامج التصميمية للكمبيوترات الشخصية» كتلك المذكورة أعلاه 
وغيرهاء التى ستتطور لاحقاً بالتأكيد مما يزيل الأسباب لخصول أخطاء أساسية 
ئن جات الأعران الف الى يدها م اراك التجهة 
وطبعا مصممو الطائرات الشخصية المبنية تجاريا في المستقبل. 


كملاذ أخير» إذا كانت الطائرة شبيهة بطائرة مشهورة» ويقع مركز ثقلها 
على بعد 1/25 من وتر الجناح» فمن المحتمل آنها ستطير وستصبح مرضية 
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بشكل معقول من خلال تعديل سطوح السيطرة وغيرها من التحسينات» استناداً 
إلى اختبارات الطيران. لقد أصبحت أنظمة الملاحة بالسواتل )65S(‏ متاحة 
لطائرات الاستخدام العام (الشخصية) وانعكاس نتاج وذلك على الاستقرار 
والتحكم. وينبغي على العديد من المطارات الصغيرة أن تكون جديرة بتوفير 
تقربات هبوط آلية أو غيرهاء معترفِ بها. فإذا أصبح الهبوط الآلي أكثر شيوعاً 
في الطيران العام» ستكون هنالك حاجة إلى مزيد من الانتباه في التعامل مع 
الجودة تحت هذه الظروف. کا سیسمح تہسہط الملاحة باستخدام نظام GPS‏ 
للطيارين» بإيلاء المزيد من الانتباه إلى التحكم بالطائرة. 
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فضايا الاستقرار والتحڪم 
ي الأجنحة المتراجعة المتغيرة 


Stability and Control Issues with Variable Sweep 


إن الزاوية المتغيرة لتراجع الجناح هي محاولة لتحصيل أفضل أداء» مع 
مميزات استقرار وتحكم يجمع بين الأجنحة المستقيمة والمتراجعة. فالأجنحة 
المستقيمة تمتلك مميزات استقرار وتحكم في السرعات البطيئة اللطيفة» مع قيمة 
عظمی للرفع» وکبح منخفض في التطواف (عءuiإ٣)‏ . 
تینما تمغلك الأجنخة المع راجىة كا فى المترعات كول الصضونة 
(٥iصموصه۲))‏ والفوق صوتية› واستقراراً وکا دا عند رقم ماخ العالي.يتم 
فتح الأجخنحة بالكامل فئ الطائرة متغيرة التراجع (variable sweep airplane)‏ و 
تبقى بدون تراجع P0«ء«ن)»‏ في السرعات المنخفضة» كما آنها تتراجع 
للخلف عند أرقام ماخ العالية. 
6 - 1 أوائل الأجنحة المتراجعة ‏ الدحرجة وJlاiتظJl The First Variab1e-‏ 
Sweep Wings-Rotation and Translation‏ 
وجد مصممو أوائل الطائرات ذات الجناح متغير التراجع» وهي ميسيرشميت 
«(Grumman XF10F-1) ùlagرغg‎ «(Bell X-5) Jy «(Messerschmitt p. 1101)‏ 
آنه من الضروري تحريك نهايات الجناح الداخلية (كلمء لءهطمة) إلى 
الآمام على جسم الطائرة عندما تتحرك أطراف (tips)‏ الجناح إلى الخلف. 
وكان هذا للمحافظة على متوسط وتر الجناح تقريبا في نفس الموقع الآمامي 
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والخلفي على امتداد الجسم. مما يبقي المسافة من مركز ثقل الطائرة إلى 
المركز الإيروديناميكي» تقريباًء نفسها كلما تراجع الجناح للخلف. 

بالإمكان تصور تعقيد ارتباط «الهيكل - جناح» الذي يتوجب تحريكه» 
وكذلك تدويره والذي شكل كابوساً مزعجاً لمصممى الطائرات. وفى الحقيقة› 
ومع أنها كانت الطريقة الوحيدة المتاحة لتراجع الجناح إلا أن هذا المفهوم طبق 
فقط فى طائرة الببحث. 


The Rotation- Only Break ¦bقتف الخرق الأول - تراجع بالدوران‎ 2 6 
Through 


كان مفهوم الدوران فقط للجناح متغير التراجع قد ابتكر من قبل الدكتور 
بارنیز والیس (sنااے۷ )D1. 8a٣‏ لدی فیکیرز - ازمستر وتخس - (Vickers‏ 
.A085(‏ في ویبریدج » حوالی عام 1954. وابتداءَ من عام 1959 جَعل 
الأداء المبدع لفريق مخبر لانغلي في الناساء بما في ذلك الدكتور واليس من 
أجنحة التراجع المتغير عبارة عن خيار تصميم عملي. فلقد وجد أحد عناصر 
الفريق› ولام ألفورد الابن A1 ٥۲۵(‏ .3 ناا¡ .)W‏ وإدوارد بولھاموس )Edwar4‏ 
Poh am us(‏ .€. ووالیس طريقاً عا لحذف الانتقال («0ناهاو«هع))» أو حركة 
أطراف الجناح الداخلية إلى الأمام والخلف» مُبسّطين بذلك آلية الانتقال/ 
الدوران المعقدة للجناح متغير التراجع إلى دوران فقط. 

كانت الفكرة تتمحور بربط الأجنحة بشكل جيد من الخط المركزي 
(ineاإeاen)‏ للطائرة» وجلب حواف الجناح الخلفية عندما تتراجع بالكامل 
بشكل مواز وقريب من الحواف الأمامية للذنب الأفقي. وفي تصميم آلفورد - 
بولهاموس - واليس» يكون تمحور الجناح على النهايات الخارجية من قفاز على 
هيئة ماسة» هو جزء من مقطع الجناح الثابت الداخلي» ولكن له القدرة على 
التراجع بزاوية كبيرة. وتكون حمولة الأجنحة على امتدادها محمولة أوليا على 
الجزء الخارجي (أو على الألواح غير المتراجعة) عندما تكون الأجنحة في 
الموضع المتقدم. وتنتقل الحمولة باتجاه القفاز نسبيا إلى الداخل» عندما تكون 
الأجنحة في الموضع المتراجع. 

وهذاالانزياح النسبي هو تماما مايحتاجه المرء لتقليل حركة المركز 
الإيروديناميكي لكامل الجناح عندما تمر الأجنحة بتراجعها الروتيني (1985 ,«ا۴ه]). 
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ويحمل ألفورد وبولهاموس معاً براءة الاختراع الأمريكية على هذا التصميم. 


تنشاً الفائدة الإضافية لترتيب آلفورد - بولهاموس - واليس من تغييرات 
الجريان السفلي (e5عchan )down wash‏ مع تراجع الجناح» ما يزيد من جلب 
الحافة الخلفية للجناح قريباً من حافة الذنب الأفقي الذي يزيد بدوره من معدل 
تغير الجريان السفلي مع تغير زاوية الهجوم» وتخفيض تأثير استقرار الذنب. 
ذلك أن الذنب سيخفض من زيادة الرفع إلى الأعلى مع زيادة زاوية الهجوم. 
وفي الواقع» يعمل الجناح كعنفه دوران ضخمة» يحاذي («عناه) الجريان إلى 
الذنب الأفقي. ويكون انخفاض الاستقرار من الذنب الأفقي هو فقط ما هو 
مطلوب عندما يتراجع الجناح إلى الخلف بالدوران وحده. 


طريق آخر من التفكير في نموذج آلفورد - بولهاموس - واليس» هو اعتبار 
الذنب الأفقي امتداداً للجناح عندما يتراجع الأخير بالكامل للخلف. إذ تحمل 
المساحة السطحية في الجزء الخلفي من سطح الرفع حمولة هوائية أصغر من 
قيمة نفس السطح باعتباره سطح رفع مستقلاًء في حين تؤدي الحمولات 
او الت ع ا افق ا اوو لطر الكو ال 
ومرة أخرى هذا هو المطلوب. 


The F-11 Aardvarkor TFX  TFX يÎ‎ «F-111 الطائرة أدفارك‎ 3 - 6 


جاءت عملية زاوية التراجع المتغيرة في الوقت المناسب تماماً لتعزيز 
مفهوم ×1۴» التي آصبحت فیما بعد طائرة سلاح الجو ۴-111 (الشكل 1-16). 
تستخدم الطائرة ۴-111 آلية آلفورد - بولهاموس - واليس للدوران فقط. ويكون 
مجال التراجع في الآجنحة من 16 إلى 72.5 درجة» مع سرعة تطواف طبيعية 
تحت صوتية عند تراجع بزاوية 26 درجة. وطبق فيها استخدام التكرار الثلاثي 
لنظام الاستقرار المتزايد على المحاور الثلاثة. وليس هنالك أية مشاكل خاصة 
بالاستقرار والتحكم مع هذه الطائرة. 
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الشكل 1-16 تراجع الأجنحة بالكامل للطائرة ۴-111 عند زاوية 72.5 درجة وعدم تراجع 
كامل عند 16 درجة (صور سلاح الجو الأمريكي). 
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6 - 4 الطائرة تومکات ۴-14 F-14 Tomeat‏ 
الطائرة الأخرى ذات الجناح متغير التراجع التي دخلت الخدمة كانت طائرة 

البحرية غرومان تومکات ۰۴-14 1٥۳٥۵1‏ ۴-14). فى هذه الطائرة يكون 
الأستقرار الطرلى الشكرنى مفرطاً عبكما نكر الأ جة تر اجعة بالكامل إل 
الخلف عند أرقام ماخ العالية. ومع أن هذه الطائرة تستخدم ترتيب آلفورد - 
بولهاموس - واليس .)Aford-Polhamus-Wallis)‏ إلا ان غرومان صححت 
المشكلة بإدخال امتداد صغير للحافة الأمامية على القفاز» والذي يُدعى «بعنفة 
القفاز» (الشكل 16 - 2). وتبداً العنفة بالامتداد عند رقم ماخ 1» وتصل إلى 


مدحل قتحة المحرك 
جاتب الجسم 


الڃڑ ء القايت من الئڃتاح (الققال» 


العتقة القايئة لخطي 
رعتقة القفاز 


قدات الحاقة الأماهية 


الجزء المتحرك من الجناح 


OT e 
القلاية المساعحدة‎ 


قلايات الرقع العائي والمتاورة 


الشكل 2-16 المخطط التقريبي لشكل جناح الطائرة غرومان تومكات ۳-14 بتراجع متغير. 
تخفض عنفة القفاز القابلة للطي الاستقرار الطولي المفرط عند تراجع الأجنحة بالكامل للخلف 
)من : 1985 ,468 .(Loftin NASA SP‏ 


وهنالك خواص أخرى هامة للاستقرار والتحكم في الطائرة ۴-14 هي 
تحريك جزئي للذنب الأفقي بشكل تفاضلي للتحكم بالحركة الجانبية. وتوفر 
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اا اما عند ا الجناح بزوايا فوق 57 
درجة» بحیث إن کک ل E‏ 2 في قدرة 0 الدحرجى. وکما لدی 
الطائرة ۴-111 فإن الطائرة ۴-14 تملك التكرار الثلاثي لنظام الاستقرار المتزايد 
redundant 3-axis stability augmentation)‏ yاtrip)‏ على المحاور الثلاثة. وهى 
أنظمة تماثلية » تعتبر نموذجية لطائرة من جيلها. 


The Rockwell B-1 8-1 الطائرة روکویل‎ 5 - 6 


القاذفة الإستراتيجية روكويل 8-1 هي حالة هامة من حالات الجناح متغير 
التراجع التي فيها يكون انزياح المركز الإيروديناميكي عند تراجع الأجنحة عريضاً 
بدرجة يتطلب تعويضاً بالمقابل من انزياح مركز الثقل. تكون نقطة ارتكاز الجناح 
نەم )pivot‏ خارجية» مثل الطائرات ۴-111 و۴-14» لكن لا تكون الحافة الخلفية 
للجناح عند التراجع الكامل للخلف مندمجة مع الحافة الأمامية للذنب الافقي: 
لذلك» لا يستفيد تكوين الطائرة 8-1 الفائدة الكاملة من زعزعة استقرار الجريان 
السفلي المتزايد مع تراجع الجناح للخلف. بحيث يُؤمن الانزياح المطلوب لمركز 
الثقل في الطائرة 8-1 بواسطة ضخ الوقود المتبقي بين الخزانين ¿ الآمامي والخلفي. 


وبإمكان الطائرة الهبوط في حال أصبح الجناح عالقاً في موقعه المتراجع 
إلى الخلف بالكامل بزاوية 67.5 درجة (65 درجة للطائرة 8-18)» لكن مع 
التحكم بسرعة دنيا بأنف إلى أعلى» تقترب من 200 عقدة» وتنفيذ الهبوط 
بسرعة عالية. وبهذا الصدد هنالك قصة مقلقة تروى أنه توجب على الطائرة 8-1 
التابعة لمطار القوى الجوية الأمريكية فى كانساس عندما أصبحت اجنحتها عالقة 
في موقعها المتراجع إلى الخلف»› ا قاعدة ادوارد للقوى الجوية في 
کالیفورنیا لاستخدام مدرجاته الطويلة جدا للهبوط. 

ويمكن أن تتعرض الطائرة 8-1 إلى مشكلة استقرار حادة فى النهاية 
الأخرى من مدى التراجع وذلك عند موقع 15 درجة. وتتحقق ا إذا 
كانت الأجنحة تراجعت إلى الخلف بزاوية 15 درجة دون اكتمال ضخ الوقود 
إت الأمام. وقد عولج الأمر من خلال تحذير ضوئي يصدر إذا لم يتم تنفيذ 
انتقال الوقود قبل تراجع الجناح. ووفقاً لبول iÎدرسùg (Paul H. Anderson)‏ : 
«كان سبب استخدام التحذير الضوئي بدلا من جهاز التعشيق الإيجابي» الذي 
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من شأنه أن يمنع تراجع الجناح حتى يتم نقل الوقود» القلق من عطل في نظام 
التعشيق الذي من الممكن أن يقفل الجناح وهو في موقعه الخلفي. 

ومع ذلك» حدث حادث مأساوي في قاعدة ادواردز عندما تجاهل الطيار 
على ما يبدو التحذير الضوئى وجعل أجنحة الطائرة 8-1 متراجعة بدون التعويض 
عن انزياح مركز الثقل إلى الأمام من خلال ضخ الوقود. فأصبحت الطائرة 
ببساطة غير مستقرة وغیر مُتحکم بھهاء وفقدت. وتم استبدال التحذير الضوئي 
بنظام التعشيق الإيجابي بعد ذلك الحادث. 


The Oblique or Skewed Wing الجناح المائل أو المنحرف‎ 6 6 


وهذا مفهوم آخر للجناح متغير التراجع بالدوران فقط تم اختراعه في وقت 
متأخر من قبل روبرت جونز )Re1. Jn5(‏ في مخبر الطيران اميس في 
4 حوالى العام 1945 (الشكل 16- 3). إن هذا الجناح المائل أو 
المنحرف» الذي فيه يتم تحقيق مفهوم الجناح المتراجع إلى الخلف (والمتراجع 
إلى الآمام) من خلال تدوير الجناح بكامله من مركزه» ليتراجع أحد طرفيه إلى 
الخلف والطرف الآخر إلى الأمام. ولدى عودة الجناح المائل المُدار إلى الخلف 
لحالة التناظر يبطل شكله الإيروديناميكي انهواء طرف الجناح ومشاكل الاستقرار 
والتحكم في السرعات المنخفضة المشتركة مع الجناح المتراجع العادي. ويبدو 
آن اختراع جونز يتوازى والمفاهيم الآخرى للجناح الدوار بتراجع متخير» 
ولاسيما تلك العائدة إلى لاتشمان (”7٣2٣1ء4])‏ من هاندلي بیج » وریتشارد فوغ 
)Richard o‏ من بلوهم وفوس. ولقد توقع جونز ميزة إضافية للجناح المائل 
مشازنة بالأجنحة المتراجعة التقليدية» هي في نسبة الرفع - الكبح العالية في 
السرعة فوق الصوتية. 

ومن نافلة القول إن كان الجناح المنحرف غير التقليدي هذا قد أقترح من 
قبل شخص آخر ليس له سمعة جونز الهائلة» لكان قد رُفض حالاً. ولكن لشيء 
واحد» هو أن روبيرت جونز كان قد منح الفضل في اختراع الجناح المتراجع 
للخلف وذلك تعويضا عن انجازاته فى الاأنضغاطية خلال الحرب العالمية 
الاه رف الط ن دور الألمان في ذلك. لقد ساهم جونز إلى حد كبير 
أيضا في نظرية الاستقرار والتحكم» وفي كل التحكمات المتحركة» والتحكم 
الجانبي» والطائرات ذات التحكمين › وفي حلول معادلات الحركة. ومثله مَثل 
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الأخوين رایت » وادوارد هینیمان» وجون نورثروب»› فان جونز لم یکن حاصلاً 
على مؤهل جامعى » وكانت رياضياته المميزة قد تعلمها بنفسه. 


الشكل 3-16 روبيرت جونز» متقدماً على عصره في الكثير من مجالات الطيران. كان خترع 
الجناح المتراجع والطائرة ذات الجناح المائل فى الولايات المتحدة. وساهم جونز فى نظرية 
الاستقرار والتحكم وفي التحكم الجانبي» وفي طائرات التحكم المزدوج› وفي تحکمات کل 
الجر كاٿت )من : 1987 .(Hansen, Engineering Charge,‏ 


مع كون الجناح دواراً إلا أن التكوين المائل له هو الأندر في المّركبات الأثقل 
من الهواء» والندرة هنا مصدرها أن لا يكون للطائرة «تناظر ثنائي» أو صورة - مراة 
لتناظر يسار - يمين. فالطيور› واليعاسيب› ومخلوقاتنا الطائرة الخاصة كلها ذات 
تناظر ٹنائی (رااe‏ ص ہر ۵1إ٥اھانطا)»‏ وکما لدینا نحن أنفستاً: رتو جلا ان جودة 
طيران الطائرة بجناح مائل (ل٥ءkء)‏ ستكون غريبة» إن لم تكن خطرة. ولشيء 
واحد» فإن شد آنف الطائرة إلى الأعلى لزيادة زاوية الهجوم سيخلق عزوم عطالة 
دحرجية وانعراجية» تكون غائبة جداً في الطائرات المتناظرة. وتظهر هذه العزوم 
من سرعة الرفع والتسارع المُفعل لجداء العطالة غير الصفري »1. 
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وتنخفض في هذا التصميم أيضاً فعالية التحكمات من نوع قلابات الحافة 
الخلفية للجناح بشكل جدي عند التراجع أو الانحراف («e)ء)‏ بزوايا كبيرة. 
ويمكن تعويض القصور في التحكم إذا حملت الطائرة سطوح ذنب تقليدية. 
وتكون مشاكل التحكم أكثر حراجة عند تشغيل طائرة الجناح المائل في وضع 
منحرف بشكل دائم» لكن هذا من شأنه أن يلغي الحاجة لغلاف محرك دوار 


الجناح بالتواء مختلف (ع٥1 diverge‏ sion21إەt)‏ على اللرح المتراجع لن 
الأمام» المُناقش في الفصل التاسع عشر»ء تحت عنوان «الطائرات اللينة). تم 
اعتباره كقضية للجناح المائل. وقد توقع جونز مبكراً أن حرية دحرجة الجسم 
الصلب من شأنه أن يبرز انحراف السرعة (١ء«ععءء۷زك‏ #۵٠مء)‏ إلى القيم الآمنة 
خارج مجال الطيران. ذلك عندما تبدأً الحافة الأمامية أو اللوح المتراجع إلى 
الأمام بالانحناء نحو الأعلى تحت تأثير الحمولات الهوائية العالية» فإن الرفع 
على هذا اللوح سيزيد» مسبباً عزمٌ دحرجة كبيراً. إلا أن استجابة الطائرة لهذا 
العزم ستخفف الحمولة الهوائية وسيكون الجناح آمناً. 


على أي حال» إن الحالة التى يجب أن تؤخذ بالاعتبار هى التي فيها يعمل 
تحكم الدحرجة الأوتوماتيكي في الحفاظ على قيمة ا لاو انعطاف 
الطائرة. فإذا جاء تحكم عزم الدحرجة الذي يحافظ على زاوية دحرجة صفرية من 
الذنب الأفقي» فإن سرعة انحراف التواء الجناح يمكن أن تكون قريبة من حالة 
الجسم الجاسئ (aseء‏ لەapاء-رلەط).‏ ويبدو أن هناك حاجة للتحليل الحر الذي 
یتضمن حلقات الطیار الالى (0psه]ا‏ otاiمەutھ).‏ من ناحية أخرى» إذا جاء 
تحكم عزم الدحرجة من ډ ت التدوير (ك«٠إءانة)‏ على اللوح الآمامي» فإن 
حمولات اللوح ستخفض» كما في حالة دحرجة الجسم الحر. وهذا سيبرز 
سرعة انحراف التواء الجناح بقيمة أعلى من قيمتها في الجسم الجاسى. 

تم الحصول على بعض بيانات الاستقرار والتحكم التفصيلية عن الأجنحة 
المائلة من اختبارات النفق الهوائى لمركز بحوث آميس فى الناسا وفى دراسة 
للناساء موّلها سلاح البحرية والتي E‏ عام 1984. وکانت الذر اة ا جدوی 
تحويل طائرة الناسا ۴-8 التي تطير بالوصل السلكي الرقمي (١ءس-رط-را؟‏ هاعنل) 
إل تكوين اة قطن بجاح ماتل: زيرت مقكاة زنع في التير ات 
اللاخطية غير العادية عند زاوية انزلاق صفرية في القوة الجانبية» وعزوم دحرجة 
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وانعراج مع زاوية هجوم» وعند زوايا انحراف جناح تصل إلى 30 درجة 
(الشكل 16 - 4). وهذه هي ضبط للعزوم» التي يتوجب أن تكون مضبوطة 
(اou‏ edصصاا)‏ بواسطة انحراف سطوح التحكم لطيران طبيعي غير مناور. كما 
يمكن موازنة القوة الجانبية الأصغرية من خلال الطيران بزاوية انعطاف ثابتة» أو 
من الممكن من خلال ميل الجناح (8«ا1ا) فيما يتعلق بجسم الطائرة. 


الطانرة ۳۸ مانئة الجتاح الاختيار 038-1-11 
تأثير. التراجع عتد 500 = ي 


بیتا qa‏ ماخ التراجع تشغيل الرمز 


الشكل 4-16 تغيرات عزم 
الدحرجة عند زاوية انزلاق صفرية 
ومعاملات القوة ا لجانبية في الجناح 
المائل المختبر على نموذج طائرة 
بحو NASA-Vought- lwlill‏ 
8. كبيرة» تظهر القيم 
الالاخطية في زواياتراجع 30 


10٥, درجة ومافوق. (من:‎ 
AIAA Short Course Notes, 
.(1992 
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إن الإمكانيات الآخرى للتعامل مع قوى جانبية لاصفرية» وعزوم انعراج» 
الجناح» وشکل طرف جناح متناظر › واختیار محور تدویر الجناح» والجدل 
اللامتناظر کک والزاوية الثنائية المتغيرة لطرف الجناح (1992 .)K00,‏ ویترك 
للمرء الانطباع بأن التصميم الإيروديناميكي لطائرة عملية بجناح مائل تكون أكثر 
تعقيداً بكثير من نظيرتها متراجعة الجناح. 

كان هناك عدد من اختبارات الطيران بجناح مائل» بدءاً من اختبار الطيران 
الحر في النفق الهوائي لمركز بحوث لانغلي. وكذلك بنى جونز أيضاً سلسلة من 
نماذج الطائرات الصغيرة بجناح مائل» وجرّبها بطيران حر› ٿم توج عمله بنموذج 
مقاد لاسلکياً بباع جناح يساوي 2 متر» الذي يمكن تغيير زاوية انحراف جناحه وذنبه 
في الطيران بشكل منتظم. وتبع ذلك عدد كبير من الدراسات التصميمية للجناح 
المائل. وتعاقد جونز مع الناسا في نهاية المطاف لبناء طائرة اختبار بجناح مائل 
وبمقياس كامل من أجل اختبارات الطيران في السرعات البطيئة. وهذه الطائرة» 
بمركز درايدن لبحوث الطيران في قاعدة ادواردزء كاليفورنيا (الشكل 5-16). 


الشكل 16 - 5 اختراع جونز في عام الطيرانء طائرة اختبار آميس - درايدن مائلة 
الجناح ۸0-1. طارت بجناحها المائل القابل للتعديل بميل 60 درجة (من: ,١ا82‏ 
„(NASA SP-4303, 1984‏ 
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الشكل 6-6 تصمیم فیکیرز- ارمسترونع )Vickers-Armstron8(‏ «السنونو» بتراجع 
متغير» اختبرت في بر لانغلي في الناسا ووجدت أا غير مستقرة طولياً عندما تكون الأجنحة 
غير متراجعة (من : 1981 ,83121 (Polhamus and Toll, NASA TM‏ . 


ولقد كانت زاوية انعطاف دحرجة للطائرة ۸5-1 مقدارها 10 درجات كافية 
لحذف القوة الجانبية الناتجة من انحراف الجناح بزاوية 60 درجة (1992 .)&٬00,‏ 


تبع اختبارات الطيران في درايدن إبرام عقد أبحاث تصميمية على طائرة 
نقل فوق صوتية بجناح مائل. وتم منح العقد للشركات: بوينغ» وماك دونيل 
دوغلاس» وجامعة كانساس» حوالى عام 1992. إلا أن الدراسة كشفت عن 
مشاكل في التنسيق والأداء في هذا التصميم الخاص فحذفت خيارات ميلان 
الجناح بالكامل الحاجة لتمفصل الجناح إلى جسم الطائرة» علې الرغم من أن 
غلاف المحرك وآي آذناب عمودية لاتزال تتطلب التمفصل. وأبرم عقد بحث 
تصميمي آخر للناسا مع جامعة ستانفورد من أجل طيران نموذج طائرة نقل 
فوق صوتية بباع جناح 400 قدم» وتعمل بمفهوم الجناح المائل. وكان 
الاستقرار والتحكم في خيارات الجناح المائل عبارة عن إشكالية مستمرة 
بسبب مشكلة القوى الجانبية اللاصفرية» والعزوم الدحرجية والانعراجية في 
طيران التطواف المائل. 
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16 7 مشاریع أآخرى للأجنحة المتراجعة klننتغيرة‏ - Other Variable‏ 
Swep Back Wing Projects‏ 
إن السبب الذي من أجله كان الفريق البريطاني بإشراف الدكتور بارنيز 
واليس لدى فيكيرز - أرمستروتغ جاهزاً للعمل على الجناح متغير التراجع مع 
فريق لانغلي الناسا في عام 1959 هو أن واليس لم يستطع الحصول على تمويل 
من الحكومة البريطانية من أجل اختبارات التراجع المتغير بمقياس كامل. وبوحي 
من الأبحاث الألمانية في زمن الحرب» بدأ واليس فعلا أبحاثه على التراجع 
المتغير في بريطانيا عام 1945ء باستخدام النماذج التي تم إطلاقها من منصة 
إطلاق صواریخ. وبعد عدة طيرانات ناجحة للنماذج» تعاقدت فیکیرز - 
أرمستروتغ مع شركة طيران هيوستون المحدودة لبناء طائرة اختبار صغيرة 
بتراجع متغير وبمحرك مكبسي» لكن لم يتم تجميع الأجزاء التي بُنيت مطلقاً 
وتحطم المشروع في نهاية المطاف. 
في عام 1959. جلب واليس البيانات وفريق طائرة التراجع المتغير لفيكيرز - 
أوفستروتع إلى مخبر لانغلي في التاسا لإجراء مزيد من البحوت. في ذلك 
الوقت» كان تكوين التراجع المتغير الذي يهم البريطانيين هو الترتيب بدون ذنب 
مع نسبة وجاهة عالية» الذي يتطلب انتقال نهايات الجناح الداخلية. لقد أطلق 
البريطانيون على هذا التركيب الذي يشبه رأس السهم اسم «السنونو». وأدت 
نماذج السنونو إلى طائرة تجارية تحت صوتية ذات قادرة عالية على التحليق بدون 
توقف من لندن إلى أسترالياء على ارتفاع 50000 قدم. وتشير اختبارات النفق 
الهوائي للناسا أن السنونو ستكون غير مستقرة طولياً مع الأجنحة غير المتراجعة 
عند السرعات تحت الصوتية المنخفضة (الشكل 6-16). وتبع ذلك العودة إلى 
الآذناب الأفقية » وإلى الترتيب الناجح للدوران فقط بمفصل خارجي. 
آما التطبيقات العملية اللاحقة على التراجع المتغير فكانت الطائرة 
الإنكليزية - الألمانية - الإيطالية بانافيا تورنادو (0ل2٣إه٣‏ iaہةمه۴)‏ وطائرات 
الاتحاد السوفياتي السابق فوكر ميغ - 23 «(Mig-23 Folgger)‏ ميغ _- 27 (Mi-‏ 


(27» وسوخوي - 17(17-«8)» وسوخوي - 24 (81-24)» وتي يو - 22 م باکفایر 
22M Backfire)‏ )» وتى يو - 160 (160-»1) بلاك جاك. 


457 


الفنصل (لسابع عشر 


تركيبات الكنار الحديثة 


Modern Canard Configurations 


نُفذت مغامرة الأخوين رايت في عام 1903 بالطبع في طائرة كنار حيث 
كان ذنبها الأفقى فى المقدمة. وفى السنوات التالية» ولغاية الآن» كانت 
ا ا د و ا ا ا ا 
الاستقرار والتحكم المحافظون أن الآمر كذلك أيضا. 


Burt Rutan and Modern ةثيدىۍىÈٹا| بيرت روتان وطائرة الکنار‎ 1 - 7 
Canard Airplane 


البرت (بیرت) روتان (صهtن‌۸‏ .1 ۲۲٥ط۴1)‏ المفكر الأصيل» والمخترع غير 
التقليدي» الذي ترك وظيفته في قاعدة أدواردز لسلاح الجو وعمل مع جيم بيد 
)[1m 81٥(‏ فى كانساس لبناء الطائرات الشخصية التجريبية فى مطار مويافا 
)M [4 ۷8(‏ بکالیفورنیاء حيث مصنع طائرات روتان الذي اة بناء من نمط 
اللكنات» الذي أصبح ينتج طائرات الکنار )۷۲182e(‏ و(۴7 8١٥ا1)‏ المصنوعتین 
من الألياف الزجاجية. هذا وقد تم بناء العديد من هذه الطائرات من خرائط 
ومخططات روتان من قبل هواة e‏ الطائرات الخفيفة في البيوت (home‏ 
builders)‏ . إن السرعة الممتازة وأداء التسشلق لهذه المركبات الصغيرة»› مقارنة 
بالإنتاج الكمى› للطائرات الشخصىة المصنوعة بالکامل من المعدن» دت إن 
عدة مشاريع رئيسية لطائرة الكنار تم اعتمادها من قبل شركة المواد المركبة 
المحدودة. وكانت طائرة رجال الأعمال بيتش تارش )1 (Beech 2000 starship‏ 
ذات 8 إلى 11 مقعداً إحدى هذه الطائرات. 
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إن نجاحات روتان مع Va1¡€2e(‏ وZ€‏ 0n8ا)»‏ ومع طائرة الكنار حول 
العالم فوياجر 42ر۰۷ ومشاریع بیتش قد ألهمت بناء العديد من مشاريع 
الطائرة الرياضية المنزلية الجديدة فى الولايات المتحدة. من بينها كانت سلسلة 
الطائرة الأمريكية فالكون» وبيرد تو ا .)Be2rd wo ۴a5y(‏ وتطویر کوزی 
XTC Jqıg «(Co Z DeveLopment)‏ المائية الخفيفة» وغانزر )64٣26۲(‏ طراد 
5 جيمينى» وهكذا. ولكن» ماذا يمكن أن نقول حيال هذا التوجه؟ فهنالك 
نن الما اف ات ع اف اة اوت ار اة 
وعلى مخاطر الاستقرار والتحكم بطائرات الكنار» التي تبدو واعدة» ویبقی 
الال سردا رفي الخصمن الم الذي كو رن ا كر اطا ع 
فوائدها ومخاطرها وبشکل أفضل. 


Canard Configuration Stall راliكll‎ jيgكت خواص الانہواء فى‎ 2 - 7 


تتصف طائرة الكنار على نحو مميز بأنها صعبة الانهواء تماماً. وقد صمم 
سطح الكنار بشكل عام لينهوي قبل الجناح الرئيسي› عندما تتزايد زاوية 
الهجوم» بمعدل تدريجي طبيعي. وعندما ينهوي الكنار» والجناح الرئيسي لم 
ينهو بعد تميل الطائرة للغوص إلى الأسفل»ء مستردة بذلك وضعية الطيران 
الطبيعي. وقد علق ويليام فيليبس بأن غوص الطائرة إلى الأسفل الذي يتبع 
انهواء الكنار» يؤدي إلى زيادة زاوية هجوم سطح الكنار ثانية من خلال السرعة 
الزاوية للطائرة. وهذا يمكن أن يؤخر الاسترداد من شرط عدم الانهواء لغاية ما 
تصل الطائرة إلى وضعية الأنف إلى أسفل )steep nose-down(‏ . وبالإمکان 
مناقشة أن الذنب الخلفى للطائرة يميل أيضاً إلى الاسترداد أوتوماتيكياً من حالة 
الإنهواء. ففى الظائرات دات الذنب الخلفى يواجه الذنب الأفقى» الذي يكون 
فاعلاً في اترا السفلي للجناحء E a‏ انهواء الجناح. 
وهذا بسبب انخفاض جريان الجناح السفلي عند انهواء الجناح. 

إن القلق الرئيسي في انهواء طائرة الكنار يتأتى من الانهواء الديناميكي 
st211(‏ نسهمرك)» عند الدخول بمعدل عال لتزايد زاوية الهجوم. لذا يمكن لعزم 
الغوص أن يَجمل زاوية الهجوم إلى النقطة التي ينهوي فيها الجناح الرئيسي» 
بالإأضافة إلى الكنار. وبالدمج مع عزوم الغوص (ع١1طءام)‏ غير المستقرة الناتجة 
من جسم الطائرة» يمكن أن ينتج عزم غوص كلي بأنف إلى أعلى والذي لا 
يمكن التغلب عليه بحمولات الكنار المتاحة. إن سطوح الحافات الخلفية 
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للجناح التي تزيد التحكم بعزم غوص الكنار ستكون غير مؤثرة مع انهواء 
الجناح الرئيسي. 

لذلك» يمكن لانهواء الجناح الرئيسي لطائرة الكنار أن ينتج ظروف انهواء 
عمیق› يكون من غير الممكن فيه تحقيق الاسترداد في طيران غير مستقر بأي 
حركة تحكم أمامية (انظر الفصل الرابع عشر). لقد تم التعرف إلى الانهواء 
العميق عند توضعات مركز الثقل في الخلف ومواقع القدرة العالية في اختبارات 
الناسا على تكوين طائرة كنار بمروحة جر (1948 )Cha mbes,‏ . 


تم تقليل إمكانية الانهواء الديناميكي في طائرات الكنار إلى الحدود الدنيا 
إذا كان تكوين الطائرة مؤلفا من ثلاثة سطوح: الجناح الرئيسي» والكنار» 
والذنب الأفقي في الخلف. والأآمثلة على التكوينات بثلاثة سطوح هي الطائرة 
بياجيو (180 .م ەنچچه¡۴)» وسوخوی »8$u-27×‏ وداربا/غرومان )5A۸RP۸/‏ 
Grumman X-276(‏ وهي طائرة اوت بتراجع آمامي» والعديد من الطائرات 
ذات السطوح الثلاثة المصممة من قبل لوزيو لوزينسكي» مصمم الطائرة ميغ - 
5 الشهيرة. وحتى عند زوايا الهجوم المبالغ فيها التي تؤدي إلى انهواء الجناح 
الرئيسي» فإن الذنب الأفقي في الخلف قد يكون في حقل جريان سفلي قوي 
بما فيه الكفاية ليبقى غير منهوء أو يمكن أن لا ينهوي من خلال زاوية هجوم 
أنف إلى أسفل. وبالتالي يمكن المحافظة على التحكم الطولي» مع عدم انهواء 
الذنب الأفقي في الخلف. 

وهناك طريق آخر لتقليل الانهواء الديناميكي في طائرات الكنار يتحقق في 
تشغيلها عند مراكز ثقل متقدمة إلى الأمام ا قوة دفة الرفع لا 
خلق سرعات دوران عالية لأنف إلى أعلى. وهذا يعادل تقييد المجال المتاح 
لمركز الثقل وتخفيضه لمنفعة الطائرة. 


Directional رliکÛاl الاستقرار والتحكم الاتجاهي في الطائرات‎ 3 - 7 
Stability and Control of Canard Airplanes 

إن طول الذنب العمودي» أو المسافة من مركز ثقل الطائرة إلى المركز 
الإيروديناميكى للذنب العمودي» يكون عادة قصيراً فى طائرات الكنار مقارنة 
بتکوینات اخ الخلفية» كما هو مبين في الشكل 1-17 المأخوذة من رسومات 
توضيحية لمسقط مخطط طائرتين من طراز بيتش (1ء6٥8).‏ الطائرة سوبركينغ 
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».)Super King Air) B0‏ والطائرة (1 ipطStars)»‏ بوزن کلي متماثل(12500 إلى 
0 باوند) وطول جسم حوالى 44 قدما. ويطول المركز الإيروديناميكي 
للذنب العمودي فى الطائرة الكنار ستارشيب عن مركز الثقل ب18 قدما و25 قدما 
في الطائرة كينغ ٠‏ ذات الذنب في المؤخرة» آي حوالى 40/ أطول. وتتمتع 
الطائرة بتكوين الذنب في المؤخرة باستقرار وتحكم اتجاهي أفضل» بافتراض 
تساوي سطح الرفع العمودي الفعال في كلتا الطائرتين. 


سىقار شیي 1 


المراكر الإيروديتاميكية 
للڌيل العمود ي 


الشكل 1-17 رسومات الطائرة وحيدة الذنب بيتش سوبركينغ ير 8200 (أسفل) وطائرة 
الكنار ستارشيب 1 (فوق). للطائرتين نفس الوزن والحجم» لكن بعد الذنب العمودي 
للطائرة 8200 أكبر ب 40 ./ من الطائرة ستار شيب )من : Jane’s All The Worlds 4ircrafis‏ 
1987-1988(. 
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ومع ذلك» يلاحظ أن الذنبين العموديين لطائرة الكنار ستارشيب يقعان 
عند طرفي الجناح. وفي هذا الموقع»› لا يؤثر تصفيح (etin8اp)‏ نهاية جسم 
الطائرة في فعالية الذنب العمودي. بينما تستفيد الطائرة كينغ أير بتكوين الذنب 
الوحيد حيث الذنب العمودي مركب على جسم الطائرة قريبا من تصفيح نهاية 
الجسم إلى حد حوالى 50/ زيادة في ميل منحني الرفع وفي فعاليته. 


يمكن تصحيح مستويات الاستقرار والتحكم المنخفضة في تكوينات الكنار 
بواسطة السطوح العمودية الكبيرة» لكن على حساب الوزن والكلفة الزائدة. 
ولقد وجدت الأذناب العمودية الأصلية المُركبة في طرفي جناح طائرة روتان 
8 ا فى اختبارات النفق الهوائى للناسا أنها صغيرة جدا (1985 )۷1p,‏ . 
e SA NE Ea RE a E a‏ 
الدحرجة ومع التحكم الجانبي الضعيف» بحيث تؤدي قدرة التحكم الاتجاهي 
الضعيفة إلى مشاكل في التحكم أثناء الإقلاعات والهبوطات برياح جانبية ك05ت) 
(۵«زس» أو مع قدرة محرك غير متناظرة. 

وفقاً للأستاذ جان روسکام ("k4یهR‏ «ه[) من جامعة کانساس» فإن 
الاستقرار الاتجاهي لطائرة رجال الأعمال بياجيو ۲.180 آفانتي ۲.180 0نععهذ۲) 
.A٤(‏ التي لها سطح كنار وطول ذنب عمودي قصير نسبيا» قد تحسن 
بشكل كبير عند زاوية الهجوم العالية بإضافة سطوح إيروديناميكية متوضعة في 
مؤّخرة جسم الطائرة. 


4-7 عقوبة الجناح المتراجع في طائرات السرعات دون الصوتية المنخفضة 

The Penalty of Wing Sweep Back on Low Subsonic Airplanes 

يتم الحصول على طول إضافي للأذناب العمودية المركبة في طرفي الجتاخ 

في تكوينات الكنار باستخدام الجناح المتراجع للوراء. وفيما تعلمنا كيف نؤمن 

مميزات انهواء جيدة وعزم غوص (i8طءاام)‏ مستقرا لوقف الاأنهواء على 

الأجنحة المتراجعة إلى الخلف إلا أن هذا اي على حساب لفت الجناح» 

وعلى استخدام مطايير خاصة» أو أنظمة التحكم بالانهواء مثل القدات (كخها)» 

والحواجز (كءءصه])» والشقوق (sءاه1ء)‏ . لذلك» يجلب الجناح المتراجع 

المستخدم في تكوين طائرة الكنار لفرض تحسين الاستقرار والتحكم الاتجاهي 
«عقوبة» الكلفة والوزن مقارنة بتكوينات الجناح الوحيد. 
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7 - 5 استرداد حركة الانيار الحلزونية لطائرة الكنار Canard Airplane‏ 


Spin Recovery 


إن المعايير الإيروديناميكية والكتلية للاسترداد الجيد لحركة الاأنهيار 
الحلزونية (۲11ء) في تكوينات الذنب المتأخر معروفة جيدأًء نتيجة سنوات من 
الخرة وا ارات ربكن اة تكرب الد الوحيك القكدى الأعتماة غل 
YN BU SEL U A SEE a‏ 
ومناطق جسم الطائرة في بعض المواقع » اعتماداً على مُوسطات عزوم عطالة 
الطائرة المحسوبة. النقطة هى أن مصممى الطائرات الذين لا يستطيعون تحمل 
نفقات اختبار تصاميمهم باستخدام تسهيلات النفق الهوائي الخاص بالحركة 
الحلزونية أو في اختبارات إسقاط النموذج الحر» ما زال بإمكانهم التأكد وإلى 
حد معقول من استردادات آمنة للحركة الحلزونية لدى استخدامهم المخططات 
البيانية التصميمية للناسا وغيرها من المبادئ التوجيهية. 

اط امات ال فة ال اها ا رواد الح ك الخ وة 
بشكل محدد على تكوينات الكنار» ويمكن فقط أن تقدم الإرشاد الأكثر عمومية 
في تلك الحالات. ويجب على مصمم طائرة الكنار أن يعتمد على النفق الهوائي 
للحركة الحلزونية أو اختبارات إسقاط النموذج الحر» وذلك لضمان استردادات 
آمنة للحركة الحلزونية. لقد أظهرت اختبارات سطح الكنار لنيهاوس (عuهطزه١)‏ 
في عام 1960 انهواءاً تخ وتا (prospinning) EEE‏ أو عزوم انعراج دفعية 
yawing moments)‏ lingاprope)‏ لبعض حجوم الكنار» وتوضعات على نف 
جسم الطائرة. 

من الممكن بالطبع تجنب مشاكل استرداد الحركة الحلزونية إذا تم تحديد 
قدرة التحكم الطولي للطائرة بما فيه الكفاية لكي لا تتمكن الطائرة من الانهواءء 
إذ يجب أن ينهوي الجناح الرتيسي لطائرة ويبدأ في الدوران الذاتي 
autorotation‏ قبل أن تدخل الطائرة الانهيار فى الحركة الحلزونية ,1934 ,sعم«صه[ل)‏ 
.and McCormick, 1979(‏ وحتى فى حالة انهيار الطائرة» فلا يزال تجنب 
الانهواء الحلزوني ممكناً إذا تم تحديد قدرة دفة الاتجاه أو تم تنسيق حركتها 
مع دفات الدحرجة» كما في حالة التحکم بطائرتين مثل الاأیرکو (eصدهء۴).‏ إن 
تحديد التحكم بدون «جزاء» لمصلحة الطائرة يكون مجدياً من أجل المركبات 
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الحديثة التي تطير بالوصل السلكي بنظام تحكم كمبيوتري» مثل الطائرة 


A B2 


الشكل 2-17 طائرة الکنار جیت كروزر )[٥۲۷261(‏ بستة مقاعد» الطائ ة الأول ال 

نر وهي الطائرة الا ول التي 
تم منحها شهادة مقاومة الانميار والحركة الحلزونية تحت البند 23 لإدارة الطيران الفيدرالي. 
جرت خاولات عديدة لإدخال الطائرة فى الحركة الحلزونية وجميعها كانت فاشلة (من : 
.(AOPA Pilot, August 1994‏ 


في الطائرات العادية التي تطیر بالکبلات (1طهء-رط-را؟)» یمکن أن يفشل 
تحديد قدرة التحكم الطولي الذي يحتاج فقط للوصول إلى معامل الرفع 
الأعظمي من خلال تحميل الطائرة ليكون مركز ثقلها أكثر نحو الخلف. يذكر 
خلاف ذلك» بأن تحديد قدرة التحكم الطولي لتجنب الانهواء والانهواء 
الحلزوني يخفض ححتما من المجال الصالح للاستخدام لمركز ثقل الطائرة» 
والحد من فائدته. بعض أشكال تحديد التحكم عبر مجال مركز الثقل استُعملت 
على ما يبدو في طائرة الكنار المجازة مؤخرا. وهي الطائرة جيت كروزر 
(۲261ه[) بمحرك توربو وستة مقاعد» انتجتها شركة الإنشاءات والإيروديناميك 
المتقدم المحدودة ۸45)ء بوربانك. كاليفورنيا (الشكل 2-17). وقد فشلت 
عدة محاولات أجراها طيارو اختبار لجعل الطائرة تنهار وتدخل فى الحركة 
الحلزونية. ولذلك منحت إدارة الطیران الفیدرالی ۴۸۸ هذه الطائرة شهادة من 
نوع «(مقاومة الحركة الحلزونية») pe nD‏ تخت البند 23 من مقس 
سلامة الطيران الفيدرالية. 
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Other Canard Drawback عيوب أخرى للكنار‎ 6 - 7 


تخفض سطوح الكنار عادة من الرؤية الأمامية والتحتية لطاقم الطيران» 
وتشكل عائقاً فى تقاربات الهبوط والحط. يؤدي الكنار المُضاف إلى التكوين 
التقليدي ا وحيد في النهاية (50ه1-انه)) إلى ثلاثة سطوح رفع بالتتابع 
)intanderm(‏ . وهي وجهة نظر غير مرغوبة في التحليل والاختبارات. وهذا يعني 
أن هناك حقلی جریان» سفلى (طیەw"سه4)‏ وجانبی (81ەسeل1ء)‏ مسؤولان عن 
إضافة التعقيد. إلى التصمبم والا بار ۰ 


i 


. )SA۸48 [J۸8 39 6¡pe1( الشكل 17- 3 طائرة كنار حديثة» ساب جاز 39 غریبن‎ 
.(Jane’s All the World ’s Aircraft, 1987-1988 : (من‎ 
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Pusher Propeller Problems مشاکل المروحة الدافعة‎ 7 - 7 


على الرغم من إمكانية ثتبيت مراوح أمامية ساحبة في طائرة الكنار» في ما 
يطلق عليه موقع الجر («هiازومم‏ إمtمهع))»‏ إلا أن طائرات الكنار المروحية 
وما مجهزة بمراوح دافعة (e۲ااeمەإمusherpمp)‏ فى الخلف. وهكذا» وضمن 
الملائم أيضاً عرض بعض المشاكل التصميمية للمراوح الدافعة. 

إن مميزات تلامس الهبوط بذنب إلى أسفل (sعمdiمھا‏ «سهل-انها) تكون 
غالباً مرغوبة» من أجل طاقة هبوط دنيا. وفي الحقيقة» إن العديد من عجلات 
الهبوط فى أنف الطائرة غير مصممة لتلقى حمولات صدمة الهبوط» وتكون 
أخف وأضعف بشكل ملحوظ من مجموعة عجلات الهبوط الرئيسية. وتميل 
المراوح الدافعة لتكون أقطارها صغيرة نسبياً لتوفير فسحة عند الهبوط بذنب إلى 
أسفل. وهذا هو القيد على التصميم المروحي» الذي يقود إلى كفاءة دفع أقل. 
بدلاً من ذلك» تميل الطائرات بمراوح دافعة لتكون نسبياً أطول» وبقوائم طويلة 
وثقيلة لنظام الهبوط الرئيسي. 

تعمل مرواح الدفع عموماً على إنهاض كل من الأجنحة والذنب الأفقي. بينما 
قد يكون هناك فقد ملموس في كفاءة الدفع من أجل هذه الترتيبات. هذا وينتّج 
ضجيج مروحة» مميزا» عموما» قد يسبب مشكلة للناس على الأرض. ويکون 
للمراوح الدافعة مشاكل اهتزاز» ومن الممكن مشاكل تبريد في محركاتها أيضا. 
7 8 الحالة الخاصة للطائرة فgيlجر The Special Case of the Voyager‏ 

لقد جلبت طائرة بيرت روتان فوياجر التي طارت بدون توقف حول العالم في 
عام 1986 ما تستحقه من مديح العالي المستحق لمصممها ولطاقم الطيران الشجاع. 
ولكن من ناحية أخرى أظهر الطيران التاريخي لفوياجر أن الطيارين كانوا مشلولين 
أمام عدم استقرار الطائرة في الآوزان الكلية العالية (كإعذه» ءوهإع). والطائرة 
فوياجر هي طائرة بتكوين كنار» تنضم أطرافه إلى الجناح الرئيسي من خلال 
جسمین (8e5ھاiیوں])‏ متوازيين (1987 »)Yeager, Rutan, and Patt”,‏ وقد وصفت 
رحلة فوياجر بالآتي : «يتطلب الطيران اليدوي الذي تتطلبه فوياجر تقريباً كل 
تركيزناء والطيران بواسطة الطيار الآلي لا يزال يتطلب معظم تركيزنا). 

اشتار ت ملاحظة برينت سيلفر (۲ء .)8١۲ ۷. S11۷‏ العضو المستشار فى 
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فريق تصميم فوياجر» إلى سبب محتمل لهذه المشكلة. فعلى ما يبدو»ء إن 
انحناء الجناح الرئيسي للطائرة فوياجر أثناء الاضطراب الجوي والذي كان 
مقروتاً بانختاء آطراف الكتار حن خلال جسمى الطاقرة المترازيين» قد سبب 
ذل الكنار (8«نازها) في مرحلة انحناء چ الرتيسي» إضافة إلى تغبرات 
هامة في زاوية الرفع. علماًء بأن نفس مرونة الجناح الرئيسي في الترتيب 
التقليدي (بجناح وحيد) لا تسب رد فعلِ غوص مشابها. 


7 9 الطائرات الكنار التكتيكية اZkىديژة Modern Canard Tactical‏ 
Airplanes‏ 
إن سيئات الكنار المذكورة أعلاه قد تم تجاوزها إما لأنها لا تطبق أو أنها 
مغطاة باعتبارات أخرى» فى حالة الطائرات التكتيكية المصممة لتكون عالية 
المناورة» أو للطيران الشجكه به فيما بعد الانهواء. ولقد تمت تغطية الاستقرار 
والتحكم في الطائرات التكتيكية عالية المناوراتية في الفصل العاشر» «مناورة 
الطائرة التكتيكية). 
إن التحكم بنظام سطح الدوامات (إعاورء ×۲6٤إه۷)‏ من أنف طائرة مقاتلة 
عرف ليكون حرجا للطيران المتحكم به فيما بعد الانهواء. ولقد وجدت 
السطوح الإيروديناميكية الصغيرة في صدر الطائرة على أنها ثمينة لهذا الغرض. 
وتقدم الكنارات وسائل أخرى لتشكيل نظام الدوامات على صدر الطائرة» 
واستخدامها في بعض تصاميم الطائرات الحديثة» مثل سوخوي سو - 35» 
وساب غريبين e۸(‏ م61 39 48[ ا54a)‏ (الشكل 3-17).» ولافى (4۷11۸1ا)» 
وروكويل/ (314-× MBB ×X-314 )Rockwel! MBB‏ المقاتلة الاو اة 
.)E۴M(‏ والمقاتلة الوروبية 2000« )2000 (Eurofighter‏ . 
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النصل (لتان عشر 


تطور معادلات الحركة 


Evolution of the Equations of Motion 


يوجد فى الفصل الأول نسخة عن معادلات حركة الطائرة على محاورها 
الثلائة اورم برايان 8rya”(‏ .8 geإGeo).‏ والمطرّرة من الأعمال الكلاسيكية 
لنيوتن (”٥tسء")»‏ ویولر (erا6u)›‏ ولاغرانغ (8088!ا). وتعود هذه النسخة 
من المعادلات التفاضلية المدهشة في حداثتها إلى عام 1911. 


ومع ذلك» لم تكن هذه المعادلات بذي فائدة لمصممي الطائرات في 
ذلك الوقت» مع الافتراض بأنهم كانوا على معرفة بها. 

يتتبع هذا الفصل تطور معادلات برايان من كونها تحفة أكاديمية إلى منزلتها 
الحالية كأدوات لا يستغني عنها مهندس الاستقرار والتحكم. تستخدم معادلات حركة 
الطائرة (الشكل 1-18) في تحليل الاستقرار الديناميكي» وفي تصاميم مزايدات 
الاستقرار ›)augmenters stability)‏ وفي الطيار الاليء وفي قلب محاكيات الطيران. 


Euler and Hamilton يولر وهاملتون‎ 1 - 8 


من أوائل المشاكل التي واجهها برايان في تطوير معادلاته الخاصة بحركة 
الطائرة« اختيار الإإحداثيات (coordinates)‏ التي تمثل الوضع الزاوي (angu14۲‏ 
(udeاiا)ه‏ للطائرة. ولقد اختار برايان نظام الدورانات المحددة المتعاقة (successive‏ 
nite rotations(‏ المطورة من قبل عالم رياضيات القرن الثامن عشر السويسري 
لیونارد يولر ga (Leonhard Euler)‏ اختلاف بسیط› وجاء في کلمات لبرایان بهذا 
الصدد ما يلى : 
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في النظام «الأوليري» كما هو موصوف في ديناميك الجسم الصلب لروث 
(5 0 و اا کن ار دور ا لاور ولا حول الور 2 
الراك هذه المواصفات هو آنه «إذا استلم النظام دوراناً قلیلاً 
حول المحور × فإنه لا يمكن تمثيله بقيم صغيرة في الإحداثيات 


. (angular coordinates) ةيواjلl‎ 


ولقد اختار برايان بدلا من الدوران بزاوية انعراج ل حول المحور 
العمودي» الذوران بزاوية تسلق/ انحدار © حول المخور الجانبي» متبوعة 
بزاوية دحرجة ® حول محور الرفع - وقد اتبع هذا التسلسل منذ ذلك الوقت 
وحتى الآن. وعلى أيه حال فإن محاور الجسم المتعامدة لبرايان والمثبتة في 
الطائرة» كانت تدور بزاوية مقدارها 90 درجة حول المحور × مقارنة بالممارسة 
الحديثة. وهذا يعنى أن المحور ۷ هو فى مكان المحور الحديث »Z2‏ بينما 
يكون المحور Z‏ ف المحور ۷ اليف (الشكل 2-18). 


لقد خدمت زوايا يولر وبرايان مفاهيم الاستقرار والتحكم بشكل جيد في 
كافة الحالات تقريباً. إلا أنه كان هنالك خيارات أخرى توجب على برايان أن 
يطبقها لتجنب الانفصام (اااهاسعمذء) الملازم لزوايا يولر. وقد برز هذا الانفصام 
في زوايا الرفع التي تزيد أو تقل عن 90 درجة حيث تأخذ الطائرة وضعا عموديا 
إلى الأعلى أو إلى الأسفل. وعندها تصبح معادلة الحركة لزاوية الانعراج غير 


محددة. 


لقد تم تجنب الانفصام في زوايا يولر عند الزواية 90 درجة باستخدام 
الرباعيات (ك«هنnإمامuي)‏ التى اخترعها السير هlمlتùg «(Sir W.R. Hamilton)‏ 
أو بواسطة مقادير جيب کا الاتجاه (sعnصiومc‏ صdirectio).‏ ولعل أحد مساوئ 
الرباعيات» الرئيسية» وكذلك جيب تمام الاتجاه كإحداثيات وضع الطائرة» هو 
افتقارها التام للحس البديهي (1ءء؟ م۷نانس")» إذ إن حركية الطيران اطعنا) 
(sعن‏ هدرك في تاريخها الزمني والتي كانت تحسب باستخدام الرباعيات أو جيب 
تمام الاتجاه» يجب أن تحول إلى زوايا يولر لكي تستخدم بصورة ذكية. 


وباستشناء محاكي الطائرة أو الاطلاق العمودي لمركبة الفضاءء أو الطائرة 
المقاتلة التي قد تتواجد في هذا الوضع فإن انفصام زوايا يولر 90 درجة ليست 


470 


ملاحظات: 1. تقع تقطة الأصل مع محاور الجسم قي مركز الثقل. 
2۔ »و e‏ ترمر إلى چیب وجيب تمامح الزاوية 
3 . المستو ي »×-z‏ هو مستتو ي التتاظر 


اللاڙاحات 


x = UcOcy + V(cvsPs® = spc) + W(cychs®© + sys%) 


e 
= UCOSY + V(syssO + cyc) + W(syce®s® = cys%) 
2 = -Ûs® + Vsğc® + Wcde® 


السر عات الخطية 
Xx - mgsO + THR-‘AT = m(Ü - UR + W9)‏ 
Y + ngsêc® + THRIBT = m(V = WP + UR)‏ 


2 + mgcêc® + THR.CT = m(W -UQ + VP) 


زوايا يولو. 
j= (Qs® + Rc%)/cO‏ 


4= P + s0 


0= Qc = Rs? 


سا ا ت ر ا سم م کے 


السر عات الزاوية 


L + THR‘DT = PI RI + (I1 = I JOR = POL 
x XZ 2 y x 


RP #* (P^ 


2 


M + THR ‘ET ~ RE 


1 


8 + (T, ~ 1,( 2: 


N + EE ت‎ RI, - P1 + و‎ - 1, ¢ QR 


الشكل 1-18: 12 معادلة لحركة جسم الطائرة الصلب» المستخدمة بشكل واسع في حاكي 
الطيران. إن جميع المعادلات» عدا ثلاثة» تكون بحالة تغاير كلاسيكي » وهي مناسبة للتطبيق 
المسلسل في مكاملة البرامج الجزئية الكمبيوترية. باستبدال ا معادلة 7 في المعادلة 8 يضعها 
بشكل متغير -الحالة. إن قلب المصفوفة للمعادلتين 10 و11 تضعها بشكل متغير - الحالة. 


وبحسب مفهوم كلمة «الرباعية» هنالك أربعة أنظمة إحداثيات» وتسعة 
أنظمة إحداثيات الاتجاه جيب التمام. كما وأشار يولر منذ ذلك الوقت إلى ثلاثة 
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أنظمة إحداثيات فقط ضرورية لتحديد أوضاع الجسم الصلب» فيكون لأنظمة 
إحداثيات الرباعية وإحداثيات اتجاه الجيب التمام درجة في الإسهاب أو التوفرية 
أو التكرار (رإcصredunda)‏ . 

ولقد وضعت هذا التوفرية في موضع الاستخدام الجيد في الحسابات 
الرقمية الحديثة لتقليل أخطاء التدوير (rounndoff errors)‏ في فحوصات التعامدية 
check)‏ ityاrthogonaه)‏ . وهنالك فائدة أخرى للرباعية مقارنة بأنظمة إحداثيات 
زوایا يولر هي الشكل المبسط لمعادلات الرباعية لمعدلات السرع الزاوية» التي 
تتكامل خلال طيران المحاكاة. وتختلف معادلات معدل زاوية يولر عن بعضها 
البعضص الآخر» فهي لاخطية» وتحتوي على دوال مثلثاتية ا6ص (trig0 n0‏ 
(10158ا4ا» فى حين تكون معادلات معدل الرباعية جميعها متشابهة» وهى 
خطية في إحداثيات الرباعية. ۰ 

وتتماثل الآوضاع التسعة لأنظمة اتجاه الجيب التمام بالنسبة إلى عناصر 
مصفوفات 3×3 للنقJ‏ ائnتوعlمد (3-by-3 orthogonal matrix of transformation)‏ 
في محونات المتجهة (0۲اءم۷) بين نظامي |يiحدlalٽ (coordinate systems)‏ . 


1 
MM 


٤ 


0 


تر تیب اګدو و اتات 


Y,e6,¢ 
الشكل 2-18 استخدام تسلسل زوايا يولر الأكثر شيوعاً كجملة إحداثيات سلوك الطائرة في‎ 


دراسات دینامیکیات الطيران. عرّفه ميلفيل جونز فى نظرية إيروديناميك دوراند» في عام 
1938 )من : 1955 ,17935 .(Abzug, Douglas Rept. ES‏ 
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وكما هو الحال في حالة الرباعية فإن لجميع معادلات معدل اتجاه جيب التمام 
خصو صية التشابه الشكلى» كما أنها خطية أيضا. تسمى معادلات اتجاه متوسط جيب 
التمام بمعادلات equations) wm‏ oissonsم)‏ . كذلك > فإن استخدام الرباعية في 
معادلات حركة الطائرة شائع » بينما يكون استخدام أنظمة إحداثيات وضع الطائرة 
شائعاًء أما استخدام أنظمة إحداثيات وضع الطائرة لاتجاه جيب التمام فهي نادرة. 


> تعار یق‎ Y 


e, = cos4/2 
e, = cosy sing/2 
e, = cosf sing4/2 


eq = cosa sin4/2 


( التحامدية ) 1.0 = رع + رع + ?رع + e2‏ 


Zz 
مصقوقة جيب تمام الاتجاه‎ 


If {x}noay = [Leel{X}earm = [Mjl{x}eras ij = 1,3 


e2 - رھ + رع - قرع‎ 2(e,e, + ee) 2ER HE 
[Len] = 2(e;e, * €1€) e? e7 ¥ e2 - e 2(e,e; + eed) | 
2(e,e, + ee) 2(ee, = ee) e + رع‎ - e - e معد لات‎ 
رباعية السرعات الزاوية‎ 

2ê, = -e,P - e,Q - eR 

2è, = -e,P + e,Q + eR 

2ê, = e,P + e Q - eR 

2ê, = e,P -eQ + e,R 


: من الرباعیات لز وایا يولر‎ 
© = sin"(2(e,e, - ee] 
% = tan”[2(e,e, + e,e,)/(-e - e, + e,2 + e,2] 
Y = tan" [2(e,e, + e,e,)/( eû - e - e, + e,2] 


مڻ اويا يو کر للرياعيات 


e, = cos¥/2 cos0/2 cosb/2 + sin¥/2 sinO/2 sinh/2 
e, = -cos¥/2 sinO/2 sin@/2 + sin¥/2 cos@/2 cosh/2 
e, = cos¥/2 sin@/2 cosh/2 + sin¥/2 cos0/2 sinh/2 
e, = cos¥/2 cos0/2 sin®/2 - sin¥/2 sin@/2 cosh/2 


الشكل 3-18 شكل مُوسط يولر للرباعيات المستخدمة فى بعض غاكيات الطيران لحساب 
سلوك الطاءً SEEN ESE O‏ 
للجملة ۷× إلى السمة الجديدة. رهم[×) هي مكونات الشعاع في اور التدوير ؛ ممه () 
هي نفس ال مكونات في المحاور الأصلية. الانتقالات بين مُوسطات يولر وزوايا يولر تم إعطاؤها 
في مجموعتي المعادلات الدنيا. 
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يستخدم شکل مُوسط یولر (0۲۳ Parameter‏ erاEu)‏ لرباعیات جیوب تمام 
الاتجاه لتعريف محور دوران مقارنة بمحاور مثبتة فى فضاء قصوري اها۲٥ه:)‏ 
space)‏ ویجلب دوران محاور جسم الطائرة حول ذلك المحور محاور جسم 
الطائرة إلى وضعها الصحيح فى أية لحظة (الشكل 3-18). وهذا يعود إلى أحد 
نظريات يولر القديمة» التي تنص على «أن الجسم يمكن إعادته على وضع 
اعتباطي من خلال دورة وأاحدة حول محور معین). ولشن هنالك حس بديهيٰ 
للوضع الحقيقي نسبة إلى مجموعة من موسطات يولر لأن الموسطات الأربعة 
هي نفسها دوال مثلثاتية لجیوب تمام الاتجاه وزوایا الدوران حول المحور. 

ولقد کان تقریر روبنسون (1«0۳طه‌R ٥.‏ .۸) اول تقریر منشور جلب انتباه 
مهندسي محاكيات الطيران إلى الرباعيات عام 1957. وقد تبعت مساهمة 
روبنسون في عام 1960 من قبل غرینوود (۷00۵ 6۲۸ .۲ .5) الذي أظهر فوائد 
الرباعيات في تدقيق أخطاء الحسابات الرقمية خلال المحاكاة. وهنالك مسح 
تاریخی مفصل لجميع أزظمة وصح الإحداثيات الثلاث› قدمها فیلیبس › هایلی› 
gوجıبرتٽ (Phillips, Hailey, and Gebet)‏ عام 1. ويبدو ان مجموعة محاكاة 
الطيران كانوا منقسمين في الاأختيار بين زوايا يولر والرباغيات. وفي بعض 
الحالات استخدم كلاهما في محاكيات طيران مختلفة في مؤسسة واحدة. 

وعلى أية حال» من الطريف أن العديد من الحسابات الرقمية الحديثة 
لاستقرارية الطائرة والتحكم بها لا تزال تستخدم إحداثيات زوايا يولر بأسلوب 
برايان الذي يعود إلى عام 1911. 


8 - 2 الوصول إلى الخطية Linearization‏ 


في شكلها الأساسي» فإن معادلات حركة الطائرة هي مجموعة من تسع 
معادلات تفاضلية لاخطية آنية (simultaneous nonlinear differential equations)‏ . 
ولعل إحدى آهم الخطوات بعيدة الآمد» التي اتخذها برايان كانت تطوير شكل 
الاضطراب الخطى لهذه المعادلات. 

إن الحركة الاضطرابية لأداة ميكانيكية بسيطة» مثل البندول على سبيل المثال» 
حول حالة الراحة أو السكون (ا5إ۴ه اهاء)» هو في الحقيقة مفهوم مألوف. 

وفي كتابة «التحليل الميكانيكي» )Mecanique Analytique)‏ الذي نشر عام 
8, طور لاغرانغ (r280عLa‏ .ا1 .[) نظرية الحركات الاضطرابية الصغيرة فى 
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النظم الحاوية على درجات حرية متعددة» حول موقع مستقر متوازن. ولقد وسع 
بدايات نظرية لاغرانغ بالاستعاضة عن الموقع المستقر المتوازن بحركة متوازنة 
ıliyۃة (steady equilibrium motion)‏ . 

تنشأً الفائدة من استخدام نظرية برايان الخطية من طبيعة الحركات 
الأقفراة المرتكة للطانرة ولك تحت اقظروفة: شيل اباد کال 
تمارسها الطائرات الخاصة والتجارية أثناء مقاربات التسلق والتطواف EOE)‏ 
والهبوط فإن حركتها تكون منسجمة مع معظم أنظمة الحركة الخطية الديناميكية 
المعروفة. هذا وتتناسب القوة الإيروديناميكية» والعزم طرديا مع حركات الطائرة 
الاضطرابية» بدون أية مماثلة مع احتكاك كولون («هناءز؟ bصهاسه))‏ المقاوم 
للحركة الجانبية. وتكون الاضطرابات الصغيرة أو المعادلات الخطية مناسبة تماما 
لوصف الحركات التي يعيشها الطاقم أو المسافرين» وفي تصميم مزيدات 
الاستقرار» وفي منظومة الطيار الآلي. 

قام برايان بتحليل الأاضطرابات الصغيرة حول الطيران المستقيم e4۲‏ c):]]1ما)‏ 
(0طعنا؟ء المتناظر والثابت» فى حالة التطواف المستوي. أو أثناء التسلق» 
أ لاان و امك مهو الات ا290 و الا بات 
الطائرة على نموذج برايان هذا. وهكذاء أتت معادلات حركة الطائرة 
المضطربة حول دوران ثابت (عمنصانا رلساء).» وانزلاق جانبي ثابتٽت (steady‏ 
(i8ممنا‏ ملز مباشرة بعد برايان» كما جاء وصفه في تقرير مهم للیونارد بیرستو 
(Leonard Bairstow)‏ . 


وأضيف إلى ذلك التقرير ملحق يتعلق بالطيران المنحني العام إهإم«مع) 
«curvilinear flight)‏ باستخدام إحداثيات مرجعية أرضية (Frazer, Duncan and‏ 
Coilar, 1938)‏ . 

وفي وقت لاحق استخدم محققون (1954 ,ع2 ط۸ ;1956 ,٥iااز8)‏ نظام 
إحداثيات الجسم الثابتة (tesه«لإمهء‏ لم×f-رلهط).‏ وفي سلسلة مقالات لناسا 
مورخة من عام 1981 حتى عام 3.,. طبق روبرت (Robert T. N. Chen) jû‏ 
الخطية (١٥1٤14إهء,ا)‏ على حالة الاضطرابات من الدورانات غير المنسقة 
(uncoordinated turns)‏ . 

ی ا ا 
(5إicop†eاهط)‏ ذات الدوار المنفرد rot01(‏ eاsing)‏ أثناء السرعات المنخفضة 
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والدورانات الحادة» التي تكون فيها قيم كبيرة من الانزلاق الجانبي طبيعية 
اشا 


لقد عانی عمل بیرستو (۷٥)؟1۲ة8)‏ في الخطية لعام 1914 مصير النظرية التي 
سبقت زمانها بوقت طويل. ويبدو أن المحققين التالين» والمذكورين أعلاه» كانوا 
غافلين تماماً عن أن بيرستو كان فعلاً قد وسع معادلات برايان الأصلية. 

إن خطية برايان لمعادلات حركة الطائرة خفضتها إلى مجموعتين من 
ثلاث معادلات تفاضلية خطية آنيةء كل منها من الدرجة الرابعة» وتوضح 
المعادلات الخطية المبينة في الشكل 4-18 ثلاثة ملامح نموذجية لهذه 
اعاالات ريشا إلى القاصل بير لابلا 5ء اللي يشتقل غل كات 
اضطراب صغيرة مثل 0,8 ,۷ا تدعى المتغيرات الإيروديناميكية مع كمية 
اضطراب صغيرة» تسمى مشتقات الاستقرار (ك1۷es)ه۷اامل‏ واناز طهاء)» التى تكون 
فى الشكل الاتجاهى (41«هناممصنل) مناسبة لدراسات الحلقة المغلقة» وكذلك 
E OS‏ 

أخيراًء كانت المشتقات الأولية الخاصة بعزم lلدحرجة (rolling moment)‏ 
نتيجة سرعة الدحرجة ممثلة بالصيغة م[ وليس م1. وتدمج التعابير العطالية مع 
المشتقات الأولية والتعابير الإيروديناميكية بالتبسيط المجموعة الجانبية ۲41ءاها) 
( ووضع هذه المعادلات على شكل متغيرات lلllة (state-variable form)‏ 


(المقطع 11). 
مهمتين» ويمكن للمهندسين معالجة ديناميكيات الطائرة على أنها مكونة من 
مشکلتہ: فردیتین : 

إن الاستقرار والتحكم الطولي» ينشاً من مجموعة المعادلات المتناظرة» 
والتحكم الجانبي ينشأً من المجموعة غير المتناظرة. بينماء يفشل الفصل بين 
المجموعتين الطولية والجانبية إلى مجموعتين مستقلتين من مجاميع اضطراب 
الطيران المنحني أ الخرلى: 

وتصل نتيجة الترابط بين الحركتين الطولية والجانبية إلى الدرجة الثامنة. 
هذا وعالج بريستو (عام 1920) أيضاً الاضطرابات الناشئة في الطيران الدوار 


. (circling) 
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الشكل 4-18 الأشكال البعدية لمعادلات الاضطرابات الصغيرة لحر كة الطائرة» المتاحة 
لدراسات نظام الحلقة المغلقة. المجموعة الطولية هي في الأعلى » والمجموعة العرضية هي في 
الأسفل. تَدَوّن معادلات الخرج» من أجل حسابات بعض قراءات الحساسات» في أسفل 
المحموعات المصفوفية (منڻ 1969 ,176-1 .(Teper, Systems Technology, Inc., Rept.‏ 


Early Numerical Work العمل العددى المبكر‎ 3 - 8 


تكون الحلول المفيدة لمعادلات برايان الخاصة بحركة الطائرة» 
اللاستخدامات العلمية والهندسية إما جذوراً (sاههء).‏ أو قيماً متخصصة 
(enva1uesعei).»‏ أو سجلات زمنية حقيقية (كعiإهانط‏ مصنا اںامه). التى تعطى 
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استجابات الطائرة إلى مدخلات تحكم أو اضطراب محددة. أما نوع الحل من 
الناحية الجوهرية فقد كان مستبعدا بالوسائل المتاحة عام 1911. وبحلول عام 
0ء, وجد بيرستو (س٥اءi۲ه8)‏ مقاربة مقيدة كانت بمثابة نقطة انطلاق لتطوير 
قيم «ايخن» الخاصة لمعادلات برايان. 


وفي وقت لاحق» عندما تمكن مهندسون في الولايات المتحدة وبريطانيا من 
توليد حلول «سجل زمنى» لمعادلات برايان الخطية كان انجازاً مقروناً بعمل جهيد. 

وقد نشرت في عام 1924 أوائل الحلول العددية التدريجية لطائرة -رط-مهاء) 
(ص#اء الحرب العالمية الأولى الشھیرة 5.8-5» من قبل ورکمان («ھصkإهW‏ .۴) . 
وبعد عام (1925) نشر میلفیل جونز وتریفليان (B. Melvill Jones and A.‏ 
(صهرام۷هإآ الحلول التدريجية للحركات الجانبية أو اللاتناظرية 41ء۳6 كه) 
motion)‏ . 

طبق ميلفيل جونز في عام (1934)» طريقة متقدمة على الطرق التدريجية» 
نظرية الرياضيات الشكلية للمعادلات التفاضلية بديلاً من معادلات برايان الخطية 
لينتج وبشكل رائع مجموعة كاملة من السجلات الزمنية للطائرة المقاتلة 8.۴.2 
1 عند ارتفاع 6000 قدماً (الشكل 5-18). 
يستخدمون هذه الحلول RE‏ حیث يتو جب إيجاد التابع الک 
(complementary function)‏ ولا إضافة إلى استخدام کم کبیر من علم الجبر› 
لکی یتم إيجاد الجذور الحقيقة والمعقدة لمعادلة متعددة الحدود من الدرجة 
الرابعة (141طn0راەم .)fourth degree‏ ویعطی التابع المتمم بعدئذ السجل الزمنى 
لمتغيرات الحركة بدون تطبيق القوى والعزوم عليهاء ولكن بالشروط الابتدائية 
المختارة. 

والخطوة الأخيرة فى الحل الشكلى هر بإيجاد متكامل معين للمعادلات 
»)particular integra)‏ وهذا یضیف للتابع المتمم تأثیرات ثوابت العزوم 
المطبقة› > کالتي تحت من انحرافات سطوح التحكم في الطائرة. وبکلمات جونز 
نفسه : «(تتضمن الحسابات العددية المعنية. ة والثقيلة› وأنها تنطوي على جملة 
أمور منها حل ربع معادلات آنية بأربعة متغيرات). ولا غرو أن حسابات السجل 
الزمنى العددية هذه قد ضعفت لسنوات إلى أن أصبحت الكمبيوترات التماثلية 
الالكترونية متاحة تجارياًء حوالى عام 1950. 
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Glauert’s and Lateral غلوريت والأشكال اللابعدية فيnا ڊوعد‎ 4 - 8 
Nondimentional Forms 

تحددت مساهمة هیرمان غلوریه 1۲ا6 ٣٥۳2ا86)‏ فی تطویر معادلات 
حركة الطائرة بإدخال الظام اللابعدي المستند إلى وحدة الزمن 1/۷ = ۲. وفي 
التعبير عن > و نعنى الكثافة النسبية للطائرة وتساوي 5S1م/”»‏ حيث م هى كثافة 
الهواء. 1و ھا ا طول الطائرة وسطحها» على التوالي. ي باع 
الجناح و؟ سطحه. ۷ هي السرعة. أن هي الكثافة النسبية وتساوي نسبة كتلة 
الطائرة إلى كتلة الهواء المحتواة في الحجم 1×ء» والمحددة لحجم الطائرة. 
ووفقاً لنظرية غلورية تخرج الحلول الزمنية بشكل وحدات ١‏ بالثواني. 

ا ف جرا عار اة الف الخددة الي الرمرن الى طهر 
في المعادلات (باستشناء )1١‏ تتعلق فقط بشكل الطائرة.» والتوزيع الكتلي» 
ووضعهاء وزوايا الهجوم والانزلاق التي تمر بهاء وأن حجم الطائرة» أو 
رها ووا وكا المرادة أو ارقن تكون جما مله بالجرسط 
الوحيد إ. 

لقد عرف غلوريه الرموز اللابعدية بأحرف غامقة مثل 4 ,۷ ءا فيما يخص 
الزمن» السرعة العمودية» وسرعة الرفع» وج مع رمز سفلي (اsubscrip)‏ مناسب 
للدلالة على عزم العطالة مقسوما على 17 ب " مرة. وبالمثل فإن مشتقات 
الاستقرار تكون بدون أبعاد .)n0ndimentionalized)‏ فعلى سبيل المثال» يقوم 
«× مقام ۷8Sم/(سل/×ل).‏ يقول ميلفيل جونز (عام 1934) : 

إذا كان هذا غامضاً على القارئ» كان غامضاً أيضاً على جيل مهندسي 
الاستقرار والتحكم الذين مارسوا فنهم قبل ظهور الإلكترونيات التماثلية» ومن 
ثم الكمبيوترات الرقمية التي كاملت الصورة. 

إن حسابات السجل الزمني للطائرة هي الآن سهلة التنفيذ» فلم يعد هناك 
من جائزة تمنح لحساب لابعدي وحيد لتمثيل العديد من الارتفاعات»› والسرعة 
(لكن ليس رقم ماخ)» والحجم» وحالات الأوزان. 
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الشكل 5-18 أمثلة على حلول معادلة الحركة للطائرة المقاتلة بریستول ۴.2۲ التي نتجت عام 
0 من مقطع ميلفيل جونز في النظرية الإيروديناميكية لدوراند. إن حلول وضع الرفع 


والتسارع العمودي كانت في السرعة الابتدائية واضطرابات السرعة العمودية والزوايا الخطوية 
لدفة الرفع » عند زوايا توازن ختلفة. 


تم توليد البيانات الإيروديناميكية بالشكل اللابعدي كقيم خرج محسوبة في 
ا ا 
ادلات رة الطانرة في حين أن وحدة الزمن الخاصة اختفت تقريباً من 
الساحة. وتم حساب حركات الطائرة بعبارات فعلية» بدلا من اللابعدية» 
ات ا ا ا و 
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الإيروديناميكية اللابعدية في بريطانيا مستندة إلى ۷م وليس إلى 2(/م). وهكذاء 
كانت مشتقات الاستقرار اللابعدية لغلوريه لها نصف حجم مشتقات الاستقرار 
والتحكم اللابعدية لد »N4٥4‏ باستثناء مشتقات عزوم السرعة الزاوية للتسلق/ 
طول الوتر. 

من الصعب تفادي الانطباع بأن شكل غلوريه اللابعدي المبدع لمعادلات 
حركة الطائرة قد وصح حقل ديناميك الاستقرار والتحكم على مسار جانبی لا 
يؤدى في النهاية إلى أي مكان. وكانت المساهمة الخاصة لهيرمان غلوريه اللامع 
قد تراجعت من خلال الكمبيوتر الرقمي. 

الترميز الخاص لمعادلات حركة الطائرة بدأ قبل غلوریه (انظر ۸4ھ ٤۸ر8‏ 
7 ,8ء410 6). ولا يزال لترميز معادلات حركة الطائرة اهتماماً فى بريطانياء البلد 
خث ندا فيه كل شيء. وكجزء من سلسلة «بيانات العلوم الهندسية»» أصدرت 
جمعية الطيران الملكية (۸45) في عام 1967 مراجعة لترميز ديناميكيات الطائرة 
وأوصت بالمجموعة الجديدة للممَيّسات. وبنى هذا الأمر على التقرير التقنى 
الرائع ل ۸458 بأجزائه الخمسة (1966 ,«iمه).‏ ووجهة نظر هوبكين هو: 


«الترميز هو امتداد للغة» وينبغي ألا يسمح لبرج بابل بالنمو» 


أثناء عمل هوبكين» كان النمو في تطبيقات معادلات حركة الطائرة ينتج 
عدا كرا من آنالیب ار مر المفكن ولك باستحاب كل مه دون 
غموض» كان هوبكين قد آلزم على استخدام رموز غير عادية» مثل الهلالات 
الح ل ال ر هلال مف اكه تن عل مج د خد جا 
الأقل في الولايات المتحدة. والمؤلفون على ما يبدو راضون لتعريف الرموز 
الذي كان واضحاً بما فيه الكفاية ضمن سياق عملهم. 

أصبح الشكل البعدي لمشتقات الاستقرار محبباً بشكل خاص للتحليل 
الخطي» الذي فيه يتم تقسيم المشتقات إما على أساس كتلة الطائرة أو على 
تابع (دالة) عزم العطالة. وينت هذا الشكل متجهات حالة الطائرة القابلة للقياس 
فيزيائياًء مثل السرعات والسرعات الزاوية. ويمثل المشتق ا2 في هذا النظام 
ص/(س/62)» ولقد وجد هذا الشكل بالذات لمشتقات الاستقرار فى تقارير فريق 
شر كة الأنظمة التقنية المحدودة (15؟) . 
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Rotary Derivatives المشتقات الدحرجية‎ 5 - 8 


إن مشتقات الاستقرار الدحرجية هي متغيرات معاملات القوة والعزم مع 
سرعة الطائرة الزاوية. وتجعل السرعات الزاوية فى المشتقات الدحرجية دائما 
باد اد را مرها الال 6۷ حت بل ا ار اجام 6 ار بع 
الجناح ط وتمثل ۷ السرعة. إن مشتق الدحرجة القياسي هو مشتق تخامد الرفع».٥‏ 
الرفع »m«‏ والمُعرف على أنه (84/2۷)/م0٥0.‏ 


تم إهمال مشتقات الدحرجة في معادلات الحركة لبراين ا (Bryan‏ 
and Williams, 1903)‏ حيیث لم تتوفر ذلك الحين وسيلة لقياسها. بيد أن براين› 
كان لاحقاً قادرا على وصف تقنيتين لقياس مشتقات الدحرجة: فوضع نموذج 
على طاولة دوارة أو في نهاية ذراع دوار» وأخذ يذبذب النموذج فيما يشبه ما 
یحصل داخل نفق هوائي تقليدي (1911 ,y2۸ا8)‏ . 

لقد بقيت تقنية الذبذبة حتى العصور الحديثة» ويتم استخدامها في الأآنفاق 
الهوائية فوق الصوتية كذلك فى أنفاق السرعات المنخفضة. إن تقنية الذبذبة 
الا فان ات لجرو ا ا و ا 
لتثبيت مطال (ء4»انامدطهة) وتردد التذبذب الإجباري» بغض النظر عن مستوى 
النموذج والمشتقات المستقرة وغير المستقرة (1956 ,4ء 8) . 


هنالك معامل إضافى لطريقة التذبذب الإجباري لبراين هو فصل مشتقات 
الو اك مو مات لر الا علي ی الان 
عزم الدحرجة العائد إلى الانعراج» وبذبذبة النموذج حول المحاور المختلفة» 
پت حل قياسات العزم داخل أو خارج طور الحركة في وقت واحد للحصول 
على الأجوبة. والفجوة في عمل ”ه8 هي أن مشتقات التخامد مثل وس وو١‏ 
لا تكون مفصولة عن زاوية الهجوم ومشتقات سرعة زاوية الانزلاق» مثل وم٣‏ 
وه»٤.‏ ويكون هذا الفصل ممكناأ في اختبارات النفق الهوائي لحركة إجبارية 
خاصة. 


كان النفق الهوائى للاستقرار فى لانغلى N۸٥0۸‏ أحد الأنفاق الهوائية 
القليلة التي تنتج ات کا ی افا الزمن الماضي هنا لأن النفق 
الهوائي للاستقرار كان قد فُكك قبل بضعة سنوات وتم شحنه إلى معهد 
بوليتكنيك فرجينيا. ويملك النفق الهوائي للاستقرار أقسام اختبار منحنية كان 
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یتم فيها توليد القوى والعزوم على نموذج عادي من الجريانات الدوارة. وهذا 
ينتج مشتقات الدحرجة غير المدمجة مع مشتقات السرعات الزاوية. وتم توليد 
نفس الأآثر مع نماذج المناطيد المنحنية المختبرة في الأنفاق الهوائية التي تعود 
إلى العشرينيات. 

لقد استخدم النفق الهوائي للاستقرار أيضاً عنفات شعاعية دوارة تقع قبل 
قسم الاختبار لتوليد الجريان الدحرجي (س0wاf‏ 1ingدr)»‏ وكان التدفق الزاوي 
المتعلق بالخط المركزي للنفق الهوائى تابعا خطيا («0ناءمصن؟ جمما) للمسافة من 
ا ی جو ای کیا ی ای ال واد ف و 
في مركز النفق جاسئة وتكون متماثلة لتلك النماذج الدحرجية في النفق الهوائي 
العادي» ما عدا حركة الطبقات الحدية المعترضة الناجمة عن تدرج الضغط 
الشعاعي. ولقد جرب مركز الفضاء الألماني في الثلاثينيات 0۷1 الجريان 
الدحرجي في النفق الهوائي. 

الذراع الدوار (۲۳ه ع«نا٣نطس)‏ كجهاز لقياس مشتقات الدحرجة كان لديه 
عودة في أنواع الطائرات المستخدمة في كلية الطيران في غرانفيلد في بداية 
الستينيات (1993 and Orn erd,‏ kensاMu).‏ وکانت الحوافز دعم برنامج بحث 
طيران مؤسسة الطيران الملكي المسمى »118١۷‏ لنموذج بحث بزاوية هجوم 
عالية» وتم لف نماذج من الألياف الكربونية المدعمة بالبلاستيك» والرغوة» 
والألياف الزجاجية على ذراع بطول 8.3 متر داخل قناة اختبار حلقية. ويتم 
توليد بيانات مشتق الدحرجة الصرف بتحريك النماذج بزاوية هجوم على طول 
المسارات الدائرية» بشكل مكافئ لما يحصل في الجريان القوسي في الأنفاق 
الدوارة. 


8 - 6 حدود الاستقرار Stability Boundaries‏ 
حتى قدوم الإلكترونيات التماثلية والكمبيوترات الرقمية» كانت الحلول 
العددية لمعادلات حركة الطائرة محددة بشكل أساسى فى إيجاد حدود 
الاستقرار» وتراكيب مشتقات الاستقرار والمُوسطات الأخرى التى تميز 
الاستقرار من عدم الاستقرار. ویتم إيجاد حدود الاستقرار بمعيار روث » المطور 

من قبل بریتن روث (طاuه8R‏ .[ .۴۵ ١٥٤اا8)‏ فی بدایة عام 0. 
تم حساب حدود استقرار الطائرة فى بريطانيا اول (Bryant, Jones and‏ 
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(1932 ,رمsسه۴.‏ وكان ذلك دراسة لديناميك الاستقرار ما بعد الاأنهيار. ولقد 
وجد براينت والمؤلفون المشاركون معه مشتقات الاستقرار لعدد من الطائرات 
إلى حد درجة هجوم تصل إلى 40 درجة. وبهذه البيانات أنتجوا حدود الاستقرار 
كتوابع (دالات) لمشتقات الاستقرار الجانبية والعرضية السكونية» وكلاهما بدون 
أبعاد من خلال م مُوسط كثافة الطائرة النسبي لغلوريه. 

كانت هنالك مقالة بريطانية باكرة لغيتس تعرض واجهات نسب التخميد 
الثابتة والتردد الطبيعي لاهتزاز فيغوئيد الحركة الطولية» كتابع لحجم الذيل» 
ولتوضع مركز الثقل (1927 ,ك6416). وبينما هو ليس بصرامة تحليل حد 
الاستقرار» فإن عمل غيتس وضع بالتأكيد الأساس لحدود براينت. 

إن تقریري ال N۸٩٨۸‏ لتتشارلز زیمیرمان Z1٣ ۳e۲۳٣2۵۸(‏ .8 16s٣ھطC٣)‏ (فی 
عامى 1935 و1937) هما اللذان رافقا عمل غيتس وبراينت الرائد فى ا 
A i OES I EA NOOR‏ 
ية طائرة. واحتوت تقارير زيميرمان على مخططات لكل من الحركات الطولية 
والجانبية» 40 للأول و22 للأخير (الشكل 18 - 6). 


وكما هو الآمر في عمل براينت. فقد تم تعديل النتائج باستخدام م مُوسٍط 
كتافة الطائرة النسبي لغلوريه. وتتضمن مخططات زیمیرمان تقدیرات الدور 
والتخ د لخركات الفيغر تد والاهعزاز التخرجي الهرلندي: 


18 7 الريح › والجسم» والاستقرار› والمحاور الرئيسية Wind, Body,‏ 
Stability, and Principal Axes‏ 
إحدى أكثر التجارب المحزنة لمهندسي الاستقرار والتحكم الأوائل هي 
مواجهة آربع مجموعات بديلة على الأقل من المحاور المرجعية لمعادلات 
حركة الطائرة. ويطلق على مجموعة براينت الأساسية» بمحاور الجسم» وهي 
لربما الأسهل إدراكأً. تثبت المحاور المرجعية المتعامدة في جسم الطائرة كما لو 
نها رُسمت عليهاء وتبقى في مكانها خلال كل الحركات اللاحقة. ولكي نكون 
منصفين» حتى محاور الجسم يمكن ترحيلها قياساً بجسم الطائرة» حيث إن 
الشكل الأكثر شيوعاً الذي له أصله وهو مركز ثقل الطائرة» والذي ينزاح تقدماً 
I E‏ 
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1گ 
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(=0.2 dC nft, =—0.000 


الشكل 6-18 حدود الاستقرار الجانبية - الاتجاهية التمثيلية. يعطى تباعد حدود الاتجاه 
والحركة الحلزونية› سوية مع تقریبات دور وتخامد الدحرجة الهولندية. معيار كثافة الطائرة 
النسبى ا مستخدم فی خطط نظم الإحداثيات. )من ,589 Zimmerman, NACA Rept.‏ 
17). 


لمحاور الجسم ميزة عملية هي أن متغيرات الحركة التي يتم حسابهاء مثل 
السرعات الخطية والزاوية» يمكن ربطها بسهولة بقراءات عدادات الطيران» التي 
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جميعها تكون مثبتة في الجسم؛ في حين» وفي أوائل أيام تحليل الاستقرار 
والتحكم» كان هناك فوائد لمحاور الريح أيضاً )1935 (Zimmerman,‏ . 


في محاور الريح» يشير المحور الأمامي أو السيني × إلى الريح أثناء كامل 
الحركة» فهو يدور حول مركز الثقل فيما يتعلق بجسم الطائرة. وتسمح 
استقلالية حركات الدحرجة والانتقال لهذا أن يحدث بدون التأثير في حساب 
حركات الرفع. ميزة محاور الريح هي أن القوى وفق المحاور × و7 تكون 
تماماً سالبة لقوى للكبح المألوف وقوى الرفع المبينة في تقارير اختبارات النفق 
الهوائي والمستخدمة في حسابات أداء الطائرة. 

لقد ظهرت محاور الاستقرار في الأربعينيات» على آنها نظام هدفه تبسیط 
حساب الاضطرابات الصغيرة لحركات الطائرة. وتعتبر محاور الاستقرار مجموعة 
خاصة من محاور الجسم» حيث يشير محور الاستقرار × إلى الريح النسبية في 
الطيران المتوازن الذي يَسبق الحركة المضطربةء لكن يبقى ثابتاً في الجسم أثناء 
حساب الحركات حول نقطة التوازن. وكل هذا يتم إتمامه بمحاور الاستقرار هو 
حذف لقليل من الشروط في المعادلات التي تتضمن زاوية هجوم ابتدائية. ومع 
قدوم الكمبيوترات الرقمية الجديدة القوية أصبحت محاور الاستقرار في الغالب 
فضولاًء باستثناء حقيقة أن المشتقات الأولية المذكورة في الفصل الثاني كانت 
قاعدتها في محاور الاستقرار. وقد دَوّن دوان ماك رویر )Du@ ne MCR ue)‏ أن : 


المشتقات الأولية المستندة إلى محاور الاستقرار لديها غالباً رابط بسيط مميز 
مع حركات الطائرة الأساسية . .. [على سبيل المثال] مربع التردد الطبيعي للاهتزاز 
الهولندي غير المُخمد يُعطى عادة بدرجة عالية من الدقة من خلال و'. . . 
وتكون محاور الاستقرار ملائمة لتحديد مواصفات الأنمطة [من الحركة] 
والمقومات الأساسية الغالبة. 
لأجل تعقيد الأمور» فإن لعبارة محاور الاستقرار (م×ه راناناهاه) فى بعض 
الأحيان معنى آخر تماماً من تلك المجموعة الخاصة من محاور الجسم 
لدراسات ديناميك الطيران. تولد بيانات النفق الهوائي غالباً بما يسمى «محاور 
الاستقرار»» لكن للوضوح يجب أن تسمى محاور استقرار النفق الهوائي. يقع 
المحور Z<‏ في مستوي التناظر ويكون عموديا على الريح النسبي ؛ كما یقع 
المحور × في مستوي التناظر› ویکون عمودیا على المحور Z؛‏ ویکون المحور 
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إن المحاور الرئيسية فضول أخير في الممارسة العملية المعاصرة» حيث 
ENE O E e a E‏ 
را و ا ا ی و ت 
الرقمية القوية. وقد أضيفت شروط فى المعادلات يبدو أنها لا تضيف شيا على 
زمj‏ السب (Computing time)‏ . 


الحالة الهجينة التي يتم فيها استخدام محاور الريح في ثلاث معادلات 
وقوة ومحاور الجسم في ثلاث معادلات عزوم يمكن أن نجدها في بعض 
المحاكيات. التطبيتق الأول للمحاور الهجينة الذي أدركه مؤلف الكتاب تم تنفيذه 
من قبل روبیر برات (840 .۷ ۲۲٩ط٥۸)‏ في شركة طائرات دوغلاس قسم 
آلسوكوندو» حوالى عام 1955. بالارتباط مع دراسات الترابط العطالي. ومثال 
أكثر حداثة على المحاور الهجينة كان المحاكي الرقمي 51۷12 في الناساء الذي 
يستخدم في الحقيقة ثلاث مجموعات من المحاور»ء والريح› واستقرار النفق 
الهوائي› والجسم (الشكل 18- 7). وكان المحاكي 2 قد وضع في 
الاستخدام ولا في مركز بحوث طيران درايدن العائد إلى الناسا في المحاكي 
الرقمى للزمن الحقيقى لطائرة ماك دونیل دوغلاس ۴-15. وكانت قاعدة 
البيانات الا ف لقمت إلى حد زاوية هجوم 90 درجة» للسماح 
بتقليد الاأنهواءات (ءااهاء) والحركة الحلزونية («ذمء)» كما كانت فى تطبيقات 
المحاكى الرقمى S112‏ الأخيرة الموجودة على المكوك الضا المداي 
وعلى القاذفة الخفية نورثروب 8-2. | 

مع أنظمة المحاور الثلاثة المحملة باستمرار في الحل» فإن العلاقات 
الزاوية بين مجموعة محاور المحاكى S1۷2‏ يجب أن تكون محسوبة أيضا 
بشكل مستمر. وتستخدم معادلة ا القوة الأساسي (fundamental force‏ 
(et01ه‏ في المحاور المتحركة المستخدمة في المحاكي 12 وشعاع الجداء _ 
العرضي (roductمp‏ - )vector cross‏ للسرعة الزاوية بمحاور الريح وشعاع السرعة. 
تحل معادلة الشعاع الرئيسي في السرعة الزاوية لمحاور الريح كالسرعة الزاوية 
لمحاور الجسم مطروحاً منها حدان» السرعة الزاوية لمحاور الاستقرار في النفق 
الهوائي نسبة إلى محاور الريح» والسرعة الزاوية لمحاور الجسم فيما يتعلق 
بمحاور الاستقرار في النفق الهوائي. 


تختلف محاور الريح عن محاور الاستقرار في النفق الهوائي فقط من 
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خلال الدحرجة الموجب لزاوية الانزلاق حول محور الاستقرار 7ء لدرجة أن 
الحد الثاني من الحدود الثلاثة في معادلة الشعاع في السرعة الزاوية لمحاور 
الريح لديها فقط عنصر وحيد لا صفري» السرعة الزاوية للانزلاق. وعلى نفس 
النمطء تكون محاور استقرار النفق الهوائي مشتقة من محاور الجسم من خلال 
دوران وحيد لزاوية الهجوم على طول المحور ۷ السالب. وتنفذ أشعة الانتقال 
المطلوبة على شكل مكونات» بحيث يُحذر دائماً من إضافة مكونات فى أنظمة 
المحور ذاته. 


VY = Xm 


ê = (Ty/mV) —Rs 


û = Q — P, tanê + Z,/ (mV cos) 


cos sinê 0 cosa Û0 sSIn « 
= |—-sinf cos 0 0 1 0 
0 0 1 siha Û0 COS @ 


cosa Û0 sina ۳ 
0 1 0 0 
—8ina Û0 cosa R 


الشكل 7-18 أحد أشكال معادلات القوة لحر كة الطائرة في المحاور الهجينة» التي فيها تم 
استخدام حاور الريح في معادلات القوة وحاور الجسم في معادلات العزوم. الشكل المدمج 
الخحاص المستخدم في المحاكي الرقمي نورثروب 51۷2 يعود إلى المكوك الفضائي المداري 
والقاذفة 8-2 في الناسا. 


يكون لدى متغيرات زاوية الانزلاق وزاوية الهجوم التي تحدد الفرق بين 
مجموعات المحاور الثلاثة فى S1۷12‏ أحد التعريفين المحتملين. حدوث العرف 
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2 ليتوافق مع التعريف الأكثر شيوعاًء الذي تكون فيه محاور الريح مشتقة 
من محاور الجسم من خلال تنفيذ دورانين› دوران بزاوية هجوم ابتدائية سالبة » 
مقيوعا بدوران زاوية اتر لاق مر هة ق .(الشكل 8-18 :إن العرف العكسى 
convention(‏ reverseا)‏ هو نادر لکن لیس مجھو ل١‏ 


المحور »× ' 


V(0S 8 


المحور ج 


الشكل 8-18 العرف المألوف لزاوية الهجوم ل وزاوية الانزلاق 8» المستخدم في حاكي 
الطيران الرقمى 51N2‏ فى الناسا. Z‏ ,۷ ,× هى اور الجسم Abzug, Norhtrop : ja)‏ 
.(paper, 1983‏ 


إن مجموعات محاور الطائرة الموسعة التي تسمح بالطيران عند سرعات 
وارتفاعات مبالغ فيهاء والتي اخ بالاعتبار الشكل الفعلي للأرض» تم 
معالجتها في الفصل الخامس عشر. 


8 - 8 تحويلات لابلاس» الاستحابة الترددية» توضصع الحذور Laplace‏ 


Transforms, Frequency Response, and Root Locus 


إن إحدى الألغاز البسيطة فى مسيرة تطور معادلات حركة الطائرة» هى : 


لماذا تأخر حتى عام 1950 ظهور تحويل لابلاس في الأدبيات المفتوحة كطريقة 
حل لمعادلات حركة الطائرة» وكان ذلك عام 1950 في N4٥04‏ من خلال 
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ملاحظة تقنية للدكتور موكرزيكى (i)ءرz!)هM‏ .۸ .6 .51)» الذي «أنجلز» اسمه 
لقا إلى اندرو :۸.۵۵ :6 کات معريلات بلاس شاتعة بين مهندت 
المخدمات الآلية yg (servomechanism engineers)‏ بضعة مكاتب الطيران لر 
سنوات على الأقل قبل ذلك. هذاء وتوفر تحويلات لابلاس وبطريقة أكثر 
تنظيماً» وأسهل كثيراً إيجاد حلول السجل الزمني من الطرق والعمليات التقليدية 
التي وصفها ميلفيل جونز (عام 1934) وروبيرت جونز (عام 1936). كما توفر 
تحويلات لابلاس أيضا القواعد الشكلية لتوابع (ك«دتاء«ں؟) تحويل الطائرة» 
والاستجابات الترددية» وتحليل شعاع الوقن »)time vector analysis)‏ وتوضع 
الجذور (٥ه1٤١٠هإ).‏ والمستخدمة جميعها فى تركيب أنظمة الاستقرار المتزايدة» 
كما تم توصيفها في الفصل العشرين «مزايدة الاستقرار». 
8 - 9 أنمطة حر كة الطائرة Modes of Airplane Motion‏ 
تتميز الحركات الاضطرابية الصغيرة للطائرة بأنمطة (sەلهص)»‏ تماما كما 
هي الحركات المضطربة لنابضين مترابطين كتليأً» مركبة من نمط حركة عالية 
التردد (سريعة) التي تتحرك فيها الكتل نحو وبعيداً عن بعضهما البعض» ونمط 
حركة منخفضة اا (بطيئة) الذي فيه تتحرك الكتل فى نفس الاتجاه. وإن 
الأنمطة الخمسة التقليدية لحركة الطائرة وجدت و معادلات الطائرة 
الطولية والجانبية المميزة (1934 ,ئم«ه[). 


المعادلات المميزة هى من الدرجة الرابعة أو أعلى»ء لذا يمكن إيجاد 
U ANS E O a‏ 
حقيقية أو کأزواج» أو في شكل معقد مقترن. تتميز العوامل الحقيقية بالأزمنة 
لمضاعفة أو تنصيف السعة التي يتبع الاضطراب أو بمقلوب هذا العاملء الثابت 
الزمنى. وتتميز العوامل المعقدة عادة بأدوارها أو تردداتها (مخمدة أو غير 
O E E E E‏ 


الفيغوئيد (010عuطم)»‏ حركة بتردد منخفض تتضمن تغيرات كبيرة فى 
سلوك الرفع والارتفاع عند زاوية هجوم ثابتة أساساً. ويكون تخميدها منخفضاً 
خاصة فى الطائرات النظيفة إيروديناميكياً. 

الدور القصير الطولي short period)‏ ا0ngitudenaا)»‏ حركة سريعة› ت 
الحركة عادة بشدة عند سرعة ثابتة أساساً. ويتوفر التخميد من خلال رفع الجناح 
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في الغطس» بالإضافة إلى رفع الذنب الأفقي في الدحرجة. وفي هذا النمط 
تحدث المناورات السريعة فى الرفع. 

الدحرجة الهولندية (1١ها‏ طءاuل)»‏ حركة دحرجة انعراجية وانزلاقية بتخميد 
ضعيف عادة» لا سيما فى الارتفاعات العالية. 


الدحرجة (ا1ه۲)» حركة دورانية صرفة بالأساس حول المحور الطولى 
للطائرة» مخمدة بشدة. والاستجابة الأولية للتحكمات الجانبية تكون فى هذا النمط. 

الحركة الحلزونية (1هإاطهء)» حركة متباعدة أو متقاربة ببطء تتضمن تغيرات 
كبيرة ک الاتجاه» زاوية دوران معتدلة» وانزلاق قريب من الصفر. 

تظهر الأنمطة الإضافية أو المركبة فى الظروف الخاصة» مثل نمط 
السرعات فوق الصوتية العالية» المناقشة فى الفصل الحادي عشر. والأآنماط 
المركبة هي : 

الحركة الحلزونية» الدحرجة المترابطة. أو الفيغوئيد الجانبى 1١إءاها)‏ 
(۵دعام» تحويل نمطين لاأ دوريين بسيطين» إلى نمط اهتزازي وحيد. 
وتخت هدا الط عالطا ات ات الع اة اة وة الات 
وتخمید دوران منخفض (1965 Newe,‏ ;1958 ,s٣keطیA).‏ وتمت ملاحظتها 
فی بعض طائرات الإقلاع والهبوط العمودي والقصير والطائرات ذات السرعات 
العالية. 

التباعد الجانبی (ع٥۸ععإءivل‏ ا۵إمtها)»‏ كت نمط الدحرجة الهولندي إلى 
نمطين لا دوريين» أحدهما متباعد. 

التباعد الطولى divergence)‏ itudena1ع0nا).»‏ كبْت أنمطة الفيغوئيد أو الدور 
القصير إلى نمطين لا دوريين› أحدهما متباعد. في حالة الفيغوئيد» يدعى نمط 
التباعد بالسرعة غير المستقرة أو «الكسر»؛ وفي حالة الدور القصير يدعى نمط 
التباعد بالنتر إلى أعلى (upطءازم).‏ 

إن أنمطة الحركة المقيدة حرکیاً (kinamatically constrained)‏ هي تلك 
التى تحذف فيها بعض متغيرات الطيران مثل الارتفاع أو زاوية الدحرجة بشكل 
كامل من خلال سطح التحكم النظري أو من خلال الآنشوطات مغلقة الدفع 
closed 100ps(‏ rustطt)»‏ التى تمثل فعاليات تحكمية للطيار؛ والهدف هرو 
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بفعالية. مثل هذين النمطين يكون: 

نمط السرعة المقيدة pay «(constrained airspeed mode)‏ فيه المحافظة على 
الارتفاع من خلال بعضص عزوم التحكم» کالتي تؤمن بواسطة دفة الرفع. ينتج 
منه برهان رياضى لاستقرار السرعة (1957 ,k٣aصسه"N)‏ . وتکون نتائج المعيار فى 
المعادلة التفاضلية من الدرجة الأولى فى السرعة المضطربة. وهنالك جذر 
حقيقي غير مستقر في الطيران على الجانب الخلفي من المنحني القطبي رفع - 
كبح المقابل لمعاملات الرفع فوق تلك ذات الكبح الآدنى. تناقش الفقرة 2 من 
الفصل الثانى عشر تضمين استقرار السرعة فى الطائرة البحرية. 

نمط الانعراج المقيد (ءلهص سر إءai«nءnstه)»‏ وفيه تتم المحافظة على 
زاوية صفرية بواسطة دفات الدحرجة (1967 ,إ#kءمذ٥)‏ (ئ«هإمانه) . وتكون نتائج 
المعيار في المعادلة التفاضلية من الدرجة الأولى في السرعة الزاوية للانعراج 
المضطربة» حيث برهن بينسكر على تباعد لا دوري في زاوية هجوم أكبر من 18 
درجة لطائرة بنسبة وجاهة جناح ضعيفة» وهذا مماثل لشريحة الآنف المُجربة في 
بعض المقاتلات الحديثة. ویتم ضبط استقرار هذا النمط اللادوري (عdiهذإممه)‏ 
من خلال موسط 1٥50۴‏ (الفصل التاسع › الفقرة 15 يث( N, «N,-(Nsa/Lsa) Ly‏ 
و,۸ و,ا هي عزوم الانعراج والدحرجة العائدة إلى زاوية الرفع وة" ومةا هي 
عزوم الانعراج والدحرجة العائدة إلى انحراف دفة الدحرجة (١٥ءعانة).‏ 

لقد توسع المفهوم المفيد لآنمطة حركة الطائرة على الطائرة ذات الجناح 
الدوار (الهليكوبتر). في الطيران إلى الأمام» تكون أنمطة الحركة مماثلة لتلك 
في الطائرة ثابتة الجناح. وعلى آي حال» اختفى العديد من مشتقات الاستقرار 
العادية في الطيران التحويمي ›)hoverin8(‏ معطي نتائج مختلفة حدا لأنمطة 
الحركة في التحويم. 

هذاء وبإضافة تأثيرات الكتلة الظاهرية فى مشتقات الاستقرار» يمكن للمرء 
الحصول على أنمطة حركة للمركبات الأخف من الهواء. وقد استخدم كوك 
(Cook)‏ (عام 2000( نماذج سابقة نشرت من قبل ليبسکومب (ع ط٣‏ ٥ءءمن)»‏ 
وغوميز (6sط64)»‏ وكراوفورد (۲۵٥۴«هء٥)‏ وبيانات النفق الهوائى الأخيرة 
لاشتقاق أنماط الحركة لمنطاد حديث غير صلب. 
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Literal approximation to ةطمنîلا التقريب الحرفى إلى‎ 1 - 9 - 8 


the modes 

يُعرّف التقريب الحرفى إلى نمط حركة الطائرة على أنه عامل التقريب 
(approximation factor)‏ الركب من مشتقات الاستقرار» وموسطات الطيران 
مل :السرعة أو كقافة الهراء.زيكون هدا :اريت مع ا تماما عن الخزامل ال 
تم الحصول عليها من المعادلات المميزة للطائرة من الدرجة الرابعة أو أعلى» 
والعوامل التي هي بالضرورة في الشكل العددي. التقريب الحرفي إلى الأنمطة 
له تاریخ طويل»› 2 من انسر (ancheste1ا)‏ في عام 1908. وکانت مقاربة 
تحليل آنظمة التغذية الخلفية لتطوير وتصديق الأنمطة التقاربية قد تم تطويرها 
من قبل أشكيناز وماك رر (Ashkenas and McRuer)‏ (عام 1958(. 

المعروف عادةً أن التقريب الحرفى الدقيق تماماً إلى نمط الدحرجة هو فى 
اقات ال م ا ج 7 فا ت الر ف ل ال هة هي ا هه 
المطلوب من سرعة الدحرجة للارتقاء إلى 63 بالمئة من القيمة المستقرة بعد حركة 
دفة الدحرجة المفاجئة. 

والتقریب هو ما/1- = ۸آ . والرمز (,2۷1)/ط48م٥€‏ = cp‏ حیث : 

م«اZ‏ = مشتق تخامد الدحرجة اللابعدي» تابع (صetioمfu)‏ لموسطات 
المسقط العلوي لسطح الجناح مثل: نسبة الوجاهة وزاوية التراجع للجناح ؛ 

= ضغط الطيران الديناميكى» ۸/2(۷7)؛ 

۷ = سرعة الطيران؛ 

م= كثافة الهواء؛ 

[x‏ = رم الدحرجة العطالى. 

إلحظ بأن كل المُوسطات الفردية فى تقريب نمط الدحرجة تكون معروفة 
ع لمصمم الطائرة. وقد تم إنتاج ا كثيرة على التقارب الحرفي إلى 
الأنماط. ودر ماك رویر (عام 1973( أربعة اسباب لهذه الاهتمام» کما ل 

1. تطوير الرؤيا اللازمة لتحديد هيكل الطائرة/ تركيبات التحكم الآلي 
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2 تقييم تأثیرات تغيرات Ûlۃتكjıy (configuration changes)‏ ف استجابة 
الطائرة وفي سمات نظام الهيكل/ الطيار الالي/ الطيار. 

3. بيان التأثيرات المفصلة لمشتقات الاستقرار الخاصة (ودقتها المتنباً بها) 
في الأقطاب والأصفار» وبالتالي في الطائرة» وفي سمات نظام الهيكل/ الطيار 
الالي/ الطيار. 


4. الحصول على مشتقات الاستقرار من بيانات اختبار الطيران. 

يمكن للمرء أن يضيف لهذه القائمة بأن نمط التقاربات ينتج مراقبة حكيمة 
على الحلول الكاملة المُولدة ضمن برامج الكمبيوتر الرقمي الهائلة» بضمان أن 
لا أخطاء في الدخل قد نتُفذت. ويتم الحصول فقط على التقريب الحرفي إلى 
الآنمطة إذا تم تبسيط معادلات الحركة نفسها بطريقة ماء أو إذا كان التحليل 
لعامل (۲هاءه؟) بنفسه مقربا. 

يكون نمط التقريب مفيداً في طرق قوائم ماك روير ولطالما كان هذا 
الب ا وا ا دن ها وک أن بخ لرا ب جل 
القيم الرقمية الأقرب إلى العوامل الحقيقية للمعادلة المميزة. وهذا يمكن أن 
يزود ميكانيك طيران الطائرة برؤيا إضافية. 

ولكن» إذا كانت العبارات الحرفية طويلة» ويعانى فائدتها. فإن تحسين 
نتيجة لانتشيستر التقليدية لدور نمط الفيغوئيد المنفذ من قبل ريغان (عام 1993) 
والاخرين (انظر الفصل الحادي عشر» الفقرة 13)» الذي يضيف حدا (١"۲عا)‏ 
وحيداً بسيطاً فقط» لكن يحسن كثيراً الدقة في السرعات العالية» وهو مثال على 
تقريب مفيد محسن» ضمن سياق تعليقات ماك روير. 

من الناحية الأخرى» ومع أن التقريب الشكلي المحسن لكاميش (طكء«طة») 
(عام 1999) وفيليبس (عام 2000)» الذي متل عرضا جيدا للمهارات الرياضية 
الهامة» وإضافة قيمة إلى فهمنا فى ديناميك الطيران» إلا أنه كان معقداً للغاية 
بالنسبة إلى التطبيقات التي ذكرها ماك روير. 


8 - 10 تحليل متحهة (شعاع) الزمن Time Vector Analysis‏ 
توفر طريقة تحليل متجهة الزمن رؤيا ممتازة لأنمطة حركة الطائرة. ولقد 
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أوجدت الطريقة كنتيجة عرضية من تنقيح (in8عوdebu)‏ أحد الكمبيوترات 
التماثلية الآولى في العالمء الذي بُني لتمثيل ديناميك الطائرة الطولي العام. 
وکان مخترع هذا الكمبيوتر الدكتور روبرت ميولار K. Mueller)‏ Robert)؛‏ حیث 
يوجد نظامه» الآن في متحف 1۳» وكان قد بناه عام 1936 للدفاع عن 
آطروحته في دكتوراه العلوم في معهد M1١‏ . 

إن المفهوم الأساسي لتحليل متجهة الزمن يتضمن في أن أي اهتزاز عابر 
مول من نظام خطي» له تردد طبيعي أكيد غير مُخمد ونسبة تخميد: 

1. مطال (e»انامه)‏ المشتق العابر يساوي مطال العابر مضروباً بالتردد 
الطبيعى غير المُخمد. 


2. فرق الطور للمشتق العابر هو فرق الطور للحالة العابرة متقدماً بزاوية 
0 درجة زائد الزاوية التى جيبها يساوي نسبة التخميد. 


مع هذا المفهوم» يمكن للمرء بناء مضلعات اتجاهية للزمن )ء۷ مص1ا) 
(«هعرامم التي تتمثل فيه كل عبارة في أي معادلة نظام تقابل الحل الشكلي الخاص 
للمعادلة المميزة. وتبين المضلعات الاتجاهية للزمن أي العبارات (ك۲۳)) تكون 
غالبة » وكيف تظهر علاقات المطال وفرق الطور بين المتغيرات (الشكل 18- 9). 
في مثال أطروحة ميولار» يُعطي المضلمع الاتجاهي للزمن رؤيا إلى معادلات 
الحركة الطولية بمحور الريح» ويقترح تصحيحات عدم استقرار نمط الفيغوئيد 
بوجود التغذية الخلفية بزاوية الرفع. ونتيجة حت المشرف آنذاك لدى شركة غلين 
مارتن» جيمس ماك دونيل (2811 Maco”‏ .5 esمmهJ)»‏ قدم ميولار ورقة علمية 
على الموضوع في اجتماع معهد علوم الطيران )1937 (Mueller,‏ . 

في القاناة استخدم الدکتور کارل دوتش (1ءءاء0( )K11-۳3.‏ طريقة متجه 
ESS LENE ERS E E‏ 
E EAE OE O EO AOE‏ 
وينسر (W. J.G. Pinsker)‏ طرق تحليل متجه الزمن على مشاكل الذبذبة 
الهولندي للطائرات النفاثة. 


EO NE EEE 
وقد بنی‎ . ۸.۸0٥0۸ لیونارد ستیرن فیلد (۴1۵14٣۲٥)؟ ۵٩41۲٣٥ع]) فی مخبر لانغلی فی‎ 
حوالى عام 1951 تماثلاً ميكانيكياً للمضلعات الشعاعية للزمن الخاصة بالدحرجة‎ 


495 


للطائرات الجديدة. وحوالی نفس الوقت نمَذ لارابيه (141۲466 .8 .۴) ما تصوره 
الاستخدام الأول لتحليل متجه الزمن لاستخراج مشتقات الاستقرار من قياسات 
السجل الزمني» بالرغم من أن «دوتش» كان قد فعل تقريباً نفس الشيء في إنجلترا. 


$ 5.005 s=-1777 
Bigir =1:756:36 Bipir 5:.64.ا3-:1=‎ 
معادلة إلقوة الجاقيية‎ 
(s- Yê 
r 1 s8 
ا 1 کے‎ 
ا ږ ا‎ 
9 1 2 
U; Y8 Uo 


معادلة حرم الدحرجة 


, / 
ت -Lgê “Lpsp / U psp‏ 
2 ا KEE EEN EE‏ 
ِ ا s‏ 
خير المرئية ٣‏ بلا- sp not visible‏ ا 
معادلة حزم الاتعر اج 
N8 Na H4‏ 
88 88 س 
ا ل 
A “Nir Nis‏ 
كير المرغية ۸۲ 0 pe‏ 
قروق انطور 
چ ت 8 چ 
0 0× پم 
د 0× ۲ بے 
بي) قمط الدو ر ات المستقر أ) تمط الحركة الحلز وقية 
w-5‏ ,0243.= $ 
Bipir = 1:99:87‏ 
ِ معادلة القوة_الجاتيبية 
معادئة حزم الاتعراج y8 E EES EKE‏ 
s8 : 9 Nir‏ 
U?‏ 
0 
معادكة حرم الدحرجة 
1 
قروق الطور Naf‏ 


B(rad) 


/ N 


ا ۹ 


“Nps 


ج) حمط الدور ات الهو لتد ي 
الشكل 18- 9 خطط متجه الزمن لطائرة تقليدية» من ديناميكيات الطائرة والتحكم الآلى لماك 
روير» أشكيناز» وغراهام (1973). زاوية الانزلاق 8 غير موجودة في نمط الحركة الحلزونية. 
زاوية الانعطاف © هي الغالبة في نمط استقرار الدحرجة. وتكون لحميع الح ركات نفس رتبة 
المطال فى نمط الدحرجة الهو لندى (Dutch rol! node)‏ . 
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8 - 11 المتحهة أو الشعاع » الثنائي› والمصفوفة» وأشكال التنسورات 
Vector, Dyadic, Matrix, and Tensor Forms‏ 
استخدم براين كثيراً الإحداثيات الديكارتية التقليدية في اشتقاق معادلات 
حركة الطائرة وفق محاور الحركة» في عام 1911. وكانت الإحداثيات الديكارتية 
قد استعملت أيضا من قبل المحققين اللاحقين» مثل ميلفيل جونز (عام 1934)» 
تتشارلز زیمیرمان (عام 1937)» وکورتلاند بیرکینز (8٥k1إ۴e‏ ھا )Cour‏ (عام 
9. المؤلف الأول الذي طبق المتجهات على الاشتقاق من هذه المعادلات» 
یہدو آنه لويس میلن - تومسون («0یصەط1-مMi1 MN.‏ sنuما)»‏ فی کتابه 
الإيروديناميك النظري (عام 1958). ٤‏ 


الشيء الأكثر بروزاً حول الاشتقاق المتجهي لميلن - تومسون هو الطريق 
الذي تم فيه تطوير معادلة سرعة محور الحركة الرئيسي. وهذه» هي العلاقة بين 
متجه سرعات التغير المنسوبة للمحاور العطالية» المطلوبة في تطبيقات قانون 
الحركة. ويربط متجه الجداء التصالبى البسيط بين شعاعى سرعات التغير. وإن 
المعادلات الشعاعية لحركة الطائرة لميلن - تومسون هى بالتأكيد أكثر بكثير من 
الاشتقاق الشعاعى إلى حالة الاضطراب الصغير. 

الثنائية (isلهرل)‏ هي عبارة عن متجهات مُعممة» لها تسعة عناصر بدلاً من 
ثلاثة» حيث تأخذ عزوم عطالة الجسم الصلب والزخم الزاوي الأشكال الثنائية 
البسيطة الخاصة. إن خيارات الثنائية من عزم الفتل أو المعادلات التدويرية لحركة 
الطائرة تكون موجودة بسهولة» لكن ليس هناك أي فائدة خاصة من الشكل الثنائي 
للمعادلات العادية للحركة. والفائدة يمكن أن تحدث للحالة نصف الصلبة حيث 
يتم حساب السرعات الزاوية النسبية للأجسام الصلبة المرتبطة (1980 ,عا2طA)‏ . 

من الناحية الأخرى» فإن الأشكال المصفوفية لمعادلات حركة الطائرة على 
المحاور المتحركة لها الآن الدور الهام في ديناميكيات الطيران» وذلك نتيجة 
كفاءة الكمبيوترات الرقمية الحديثة في المعالجة المصفوفية العجيبة. يتم وضع 
المعادلات الخطية لحركة الطائرة بالشكل المصفوفي بالإعراب عن المعادلات 
الأولى فى شكل متغيرات الحالة (صإه؟ مااهإو۷ - ماهاء) . وفى صياغة متغيرات 
الحالة» تكتب المعادلة التفاضلية من الدرجة الأولى لكل درجة حرية للنظام. 
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الشكل المصفوفي هو (») [8] + )x[‏ [4] = ¶>)» حيث إن: [×) شعاع الحالة 
الحالة 1× N‏ المشكل من حالات حركة الطائرة المضطربة› 

. U, V, W مثل‎ 

[) المشتق الزمني للشعاع {x}.‏ 

[4] مصفوفة النظام N×<N‏ المشكلة من مشتقات الاستقرار» مثل › 
الكتلة» والخواص البعدية. 

[8] مصفوفة التحكم N×1‏ المشكلة من مشتقات التحكم مثل 0/06 . 

(«) شعاع التحكم M1‏ المشکل من اضطراب زوايا سطح التحكم. 

فى المعادلات الطولية المضطربة فإن بعد شعاع الحالة النموذجى [×) هو 1×5 
الشعاع }ا 04»). وعد شعاع التحكم النموذجى إنا) هو 1×1 بالتالى 
سلمي ٠5‏ زاوية دفة الموازن. في المعادلات الجانبية المُضطربة فإن بعد شعاع 
الحالة النموذجى إ×) هو 1×6 الشعاع Pry}‏ 6). وبعد شعاع التحكم عادة 
هو ,8ں 5) 1×2. 

تزيد طرق تركيب وتحليل مصفوفة تحكم الطيران الحديثة حالة متجه 
الطائرة مع حالات نظام التحكم ومصفوفات المعالجة [4] و[8] في عملیات 
الحلقة المغلقة (0«sناةإممه‏ مما dمsماء).‏ ويمكن القيام بکل تحالیل براین› 
وغيتس › وزیمیرمان»› وبیركینز التقليدية في هیکل الطائرة غير المتزايده 
وبمُعًالجات مصفوفية قياسية محوسبة. مثال أساسي هو طريقة إيجاد الحلول 
العابرة (أ١#نوصهءا)‏ بتشكيل المعادلات العابرة من فاصلة زمنية واحدة إلى 
أخرى. يتم حساب مصفوفات (transition matrix) JJill‏ باستخدام الأرقام 
الكبيرة من ضرب المصفوفات المتتالية. 

تكون الطرق المصفوفية أساسية عادة لعدد من برامج ديناميك الطيران 
الكمبيوترية المتاحة تجارياًء حيث تقدم شركة الأنظمة التقنية المحدودة» هوثورن» 
کlليفgرCalifornia)li çal» «(Hawthrone,‏ نمذجة النظام الخطي» ۲هءه1ا) 
.System Modelling programs)‏ الذي یفعل کل شکل محتمل من شكال تحليل 
الاستقرار الخطي» متضمناً التحليل الشعاعي للزمن. وفي التصميم» تنتج شركة 
بحث وتحليل لورانس› كانساس (s28ص ›.)law rence, Ka‏ برنامج «تحليل الطائرة 
المتقدمة) (sزsر1ھ .»)Ad vance Airc ۴۲ A‏ الذي يؤدي التصميم الآأولى للاستقرار 
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والتحكم» وضبط المعايرة («ءا)» وديناميك الطيران. آما البرامج الكمبيوترية 
للمعالجة المصفوفية للأغراض العامة الكبيرة مثل «ماتلاب») )N۸1148(‏ من 
محتب مات ورکس و«ماتکاد» )Math works and M21 c2d(‏ من مکتب ماتسوفت 
(؟) هي أيضاً متاحة تجارياً لمهندس الاستقرار والتحكم. 


الملاحظات حول الشكل الثنائى لمعادلات حركة الطائرة تنطبق أيضاً على 
الشكال التانسورية ١ (tensor forms)‏ ذلك» أنه ليس هناك فائدة خاصة بالتعبير 
عن معادلات الجسم الصلب العادية لحركة الطائرة بالشكل التانسوري» مقارنة 
بالشكل الديكارتي أو الشعاعي. لقد استخدم زيبفيل (1ءم21) (عام 2000) شكل 
التانسورات لمعادلات الجسم الصلب لحركة الطائرة وفق محاور الحركة. 


18 12 نماذج الغلاف الجرى Atmospheric Models‏ 


يكون النموذج الرياضي للغلاف الجوي للأرض مطلوباً لمحاكي طيران 
الاستقرار والتحكم والبرامج الكمبيوترية الأخرى. كما تستخدم هذه البرامج 
النموذجية مشتقات استقرار بدون أبعاد فى تهيئة معادلات الحركة فى دراسات 
ديناميكيات الطيران» والاستقرار المتزايد وتحاليل الطيار الآلى. 


النماذج الرياضية للغلاف الجوي القياسي تم نشرها من قبل N40٨4‏ بدءاً 
من عام 1932. وغطى نموذج عام 1955 ارتفاعات وصلت إلى 65800 قدم 
(140,1955). ومدد كل من »N40۸‏ سلاح الجو الآمريكي» ومكتب الطقس 
الأمريكي ذلك النموذج إلى ارتفاع 400000 قدم (1962 .)1٥40,‏ وفي عام 1996 
نشر المعهد الأمريكي للطيران والفضاء (4144) دليلا عن نماذج الجو القياسي. 
ولتوسيع استخدامه وفائدته» استند نموذج الجو القياسي إلى فرضيات بسيطة : 
الهواء جاف» ويخضع لقانون الغاز المثالي» وهو في حالة توازن سكوني مائي 
(hydrostatic equilibrium)‏ . 


تعليمات وشيفرات لغات البرمجة الكمبيوترية للجو القياسي في البرامج 
الكمبيوترية للاستقرار والتحكم عادة كمداخل ارتفاع الطائرة والسرعة الحقيقية 
في كل زمن حساب. وتتضمن كل مجموعة أصغريه من الخرج في كل زمن 
حساب كثافة الجو» ورقم ماخ» والضغط الديناميكي» والسرعة المكافئة. وقيم 
الخرج الإضافية التي يمكن أن تنتج هي الضغط السكوني» والسرعة المُعايرة. 
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يبيّن الشكل 10-18 الشيفرة الكمبيوترية للجو القياسى بلغة فورتران 
(۴۴"۴4۵) الذي يمثل أحد الطرق المستخدمة في برامج الاستقرار والتحكم. 
في هذا المثال» تعطى كثافة الهواء (۸۲10) بمنحنيات من التوابع الأسية» حيث 
إن أربعة توابع تناسب إعطاء دفة مُرضية على كامل المجال من - 4000 قدم 
حتى 400000 قدم. وتتطلب سرعة الصوت (48۶۴). التي يحسب فيها رقم 
ماخ »› ثمانية منحنيات بمعادلات خطية. ا البرمجية للجو القياسي البديل 


أصبح ا ا هبات الريح (sئuع).‏ والمقصات الريحية (21۲عطء)» 
والدفقات (اsإuطامسهل)»‏ والدوامات )۷٥۲۲×(‏ الممصادفة فى محاكى طيران 
الاستقرار والتحكم. ففي محاكيات الطيران الأولى المعتمدة ل ا 
بسيط جداً التي فيها نفحة زاوية هجوم أو انزلاق إضافية تضاف ببساطة إلى 
القيم المحسوبة في كل لحظة من حركات الطائرة في الفضاء المرجعي. 

تقارب الهبوط المجسي «(sounder approach)‏ يشيع استخدامه الآن» وهو 
عبارة عن نموذج عطالي ثابت لبيئة ريح» تتضمن الهبات» والمقصات»› 
والدفقات› والدوامات. وتستخدم الناسا في نموذج (downwash model) all‏ 
قانون حفظ الكتلة لحساب سرعة الريح في جميع النقاط ضمن الدفقَّة ,رهإ8) 
(1984. بحيث يحاط القلب المركزي بمنطقة مزج حلقية ومنطقة جريان خار جي 
مواز للأرض (الشكل 11-18). في بيئة الريح الثابت عطاليا لبريه تدخل الطائرة 
في نموذج الريح كما تحركت على طول امتداد مسارهاء تماما كما في الواقع. 

كانت الناسا قد اقترحت مبكراً نماذج قص ريحي (wind shear model)‏ 
خاصة بمحاكي الطيران. ويمثل نموذج طبقات جريان القص انعكاساً في مستوى 
الحرارة المنخفض المغطى بالرياح القوية. وهنالك نموذجا قص إضافيان» 
فأسماء نابضة بالحيوية مثل مقصات لوغان («24٥ا)‏ وكينيدي (رل٥«,«ع)»‏ التى 
تمثل أفضل تخمين للراصدين الجويين لإيجاد الظروف الجوية في تلك 
المطارات أثناء مصادفة طائرة معينة لقص ريحي. 


في مصطلح لبرنارد أيتكين »)Bernard Etkin)‏ فان نموذج الدفقة لبريه» 
ونماذج القص الريحي للناسا تستخدم عادة كنماذج لنقطة جوية» التي تكون فيها 
تخيرات سرعة الريح المحلية بالنسبة إلى الأبعاد الطائرة مهملة. ينص على 
خلاف ذلك» أن الطائرة افترضت لتكون صغيرة جداً أو ذائلة فيما يتعلق بأطوال 
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موجات جميع المكونات الطيفية في الجو المضطرب. ويفشل هذا الافتراض 
بشکا واضح في أنظمة تخفيف الريح التي تعتمد على تجهيزات التحسس التي 
تختبر الاضطراب الجوي قبل البنية الأساسية. 


SUBROUTINE ATMOS(ALT,VEL,RHO,AMACH,DYN,VEKT) 
: NASA/USAF/USWB STANDARD ATMOSPHERE, -4,000 TO 400,000 FT. 
DIMENSION X(3) 
X(3) =ALT 
IF(-X(3)-35.E3) 300,300,310 
300 21 =342.5E2 + X(3)*4.3/35. 
GO TO 500 
310 IF(-X(3)-45.E3)320,320,400 
320 21 = 299.5E2-.285*(-X(3)-35.E3( 
GO TO 500 
400 IF(-X(3)-60.E3) 405,405,410 
405 Z1 =271.E2-.12*(-X(3)-45.E3) 
500 RHO = ,002377*EXP(X(3)/Z1) 
GO TO 490 
410 IF(-X(3)-140.E3) 415,415,420 
415 RHO =EXP(-4.67263E-5* (-X(3)-6.E4)-8.41364) 
GO TO 490 
420 IF(-X(3)-240.E3) 425,425,430 
425 RHO =EXP(-3.8712E-5* (-X(3)-14.E4)-12.151584) 
GO TO 490 
430 RHO =EXP(-5.18378E-5* (-X(3)-24.E4)-16.022785) 
490 CONTINUE 
IF(-X(3)-362.E2)600,600, 700 
600 ASPE =1117.-149.*(-X(3)/362.E2) 
GO TO 800 
700 IF(-X(3)-66.E3) 710,710,720 
710 ASPE = 968. 
GO TO 800 
720 IF(-X(3)-105.E3) 730,730,740 
730 ASPE =6.71282E-4*(-X(3)-66.E3) + 968. 
GO TO 800 
740 IF(-X(3)-1555.E2) 750,750,760 
750 ASPE=1.73941E-3*(-X(3)-105.E3) + 994.18 
GO TO 800 
760 IF(-X(3)-172.E3) 770,770,775 
770 ASPE =1082.02 
GO TO 800 
775 IF(-X(3)-200.E3) 780,780,785 
780 ASPE =-1.215714E-3*(-X(3)-172.E3) + 1082.02 
GO TO 800 
785 IF(-X(3)-2625.E2) 790,790,795 
790 ASPE =-2.62368E-3*(-X(3)-200.E3) + 1047.98 
GO TO 800 
795 ASPE = 884. 
800 AMACH = VEL/ASPE 
DYN = (RHO/2.)*VEL**2 
VEKT =17.1861216*SORT(DYN) 
RETURN 
END 


الشكل 18- 10 البرنامج الجزئي للجو القياسي بلغة فورتران على الكمبيوتر الرقمي N١N۸54/‏ 
USA ۴/0 8@۵‏ . منحنيات كثافة الهواء (۸30) وسرعة الصوت (۲۴؟۸) تؤخذ من 
المنحني في مجالات الارتفاع من - 4000 إلى 400000 قدم. يتطلب البرنامج (عSubrout11(‏ 
مدخلات من الارتفاع (۸[1) والسرعة الحقيقية (۷۴1). خرج البرنامج الجزئى الكثافة › رقم 
ماخ .)AMAC8(‏ والضغط الديناميكي ACA :jم) (VEKT) ةilkl ةعرwلdlg «(DYN)‏ 
(Systems, Inc. Flight program‏ . 
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في عام 1972 قام آیتکین بدراسة شاملة لحالة طائرة محدودة» التي فيها تتفاوت 
سرعات الريح المحلية تبعاً لأبعاد الطائرة. وتكون الرياضيات المطلوبة في هذه 
الدراسة معقدة جداً بسبب كون الاضطراب الجوي عبارة عن إجرائية عشوائية» بحيث 
يمكن إجراء معالجة احتمالية وإحصائية فقط (1956 ,إم«طR۸)‏ . إن سرعة الريح 
المحلية عبارة عن تابع عشوائي لكل من الفضاء والزمن. وبالتالي تبسط الأشياء 
بافتراض السكونية (راااه١هاه)ء)»‏ والتجانسية (رااع«ءعمصهط). وتوحد الخواص 
(isotropy)‏ « والتوزيع الغوسي GE distribution)‏ . وتتواجد البيانات 
التجريبية التي توفر نماذج الاضطراب المناسبة لكل من الارتفاعات العالية 
والقريبة من الأرض» حيث لا يمكن الاحتفاظ بتوحد الخواص. 
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الشكل 11-18 المقطع العمودى العرضى في نموذڄج بريه للدفق الف (Bray model of‏ 
down - bu‏ . طول الأسهم متناسبة مع سرعة جريان الھواء (من: Bray, NASA TM‏ 
1984 ,85969(. 


الاضطرابات الجوية الأكثر غرابة تكون معنوية فى الطيران على ارتفاعات 
عالية وعند السرعات فوق الصوتية. واضطرابات الطيران العائدة إلى القص 
الريحى المسبب بالحرارة والمختبرة بواسطة الطائرة لوكهيد S۸-714‏ والطائرة 
شمال أمريكا 8-70× تم مناقشتها في الفصل الحادي عشر» «صعوبات أرقام 
ماخ العالي». تحسباً لطائرة الفضاء الجوي الوطني )N48۴(‏ التي من شأنها 
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الطيران بسرعة فوق صوتية فائقة (ءنصموإممرط)» فقد تعاونت في مختبرات الناسا 
2 درایدنٰ» مارشال› ولانجلی وبالتعاون ت ماك دونیل دوغلاس هیوستن »› 
على نموذج جو متطور بلغة فورتران يدعى نموذج الجو المتكامل NASP‏ 
(Schilling, Pickett, and Aubertin, 1993)‏ 


إن النموذج مناسب لمحاكيات الزمن الحقيقي» فضلاً عن برامج الدفعة 
الواحدة (ئصوإعهإم طءtهط)»‏ وهو يوفر تغطية شاملة» من الأرض إلى الارتفاعات 
المدارية. إن معاملات نموذج الجو المتكامل لمصلحة الاستقرار والتحكم الخاص 
ی الام ات ال اك ل ا اصق رات الجر اله و ا رات 
الور يفاك اة المرات الط اضرا كما يمك اختبار ات الربة 
والاضطرابات الترموديناميكية سواءً في برامج أو مجموعات منفصلة. 

إن مرتفعات الجبال المعزولة التي تمتد في زوايا قائمة باتجاه الرياح 
السائدة القوية تستطيع أن تولد ما يسمى الموجة الجبلية (mou n)41١ w2۷e(‏ 
حيث إن الهواء فوق القمة مثل التلال المتعاقبة يهبط في حجوم ضخمة على 
تضاريس منخفضة بمواجهة الريح. ثم يبدو أنها ترتد» وتنهض» ثم تسقط»› ومن 
ثم تنهض ثانية في سلسلة من الموجات المتناقصة» جميعها متوازية مع خط 
التلال. فيتكوّن دوار ضخم» أو دوامات أفقية» تشكل باتجاه الريح من الارتداد 
الأول. إن سمات بنية الموجة الجبلية معروفة جيدا للطيارين الشراعيين» حيث 
تم تسجيل أرقام قياسية في ارتفاع الطائرة الشراعية عن طريق المناورة في الهواء 
الصاعد في الارتداد الآول. والطيارون الشراعيون يعرفون أيضا تجنب الدوار 
(۳٥٤٥ء)»‏ الذي حافته المنخفضة عموماً تمس بالکاد مستوى الأرض. وقد استنت 
مجلس سلامة النقل الوطنى )N158(‏ أن الدوار كان السبب المحتمل لحادث 
طيران واحد على الأقل ؛ %0 كانت رحلة الخطوط الجوية المتحدة رقم 585» 
بوينغ 737 التي فقدت في كولورادو سبرينغز عام 1991. والعديد من الطائرات 
النفاثة المصادفة للدوار تم نمذجتها من قبل سبيلمان وستينجيل أده 4۸٣!1:م8)‏ 
Stengel)‏ (عام 15). 

يمكن أن تترك الدوامات التى تخلفها الطائرات فى الجو أثراً خطيراً فى 
الطائرات خلفهاء على الرغم 0 الاجراءات اة ت دة ادامات 
معروفة» ويمكن نمذجة حقولها في محاکي الطيران (Johnson, Teper, and‏ 
Rediess, 1974)‏ . 
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8 - 13 طرق التكامل والشكال المغلقة Integration Methods and‏ 


Closed Forms 


تؤدي برامج الكمبيوتر الرقمي لحسابات السجل الزمني لاستقرار الطائرة 
والتحكم بها تكامل معادلات الحركة خطوة بخطوة» باعتبار أن الشكل العادي 
للمعادلات الكاملة للخ ر كة فى التكامل الخددي على الكجيرئر الرقمى عبار ة عن 
2 معادلة تفاضلية لا EBE‏ من الدرجة الأولى» حيث ا ثلاث 
معادلات منها إلى إحداثيات الموضع الخطية أو مكونات الحالة» وثلاث 
معاد لات تنتج سلوك الزوايا (إذا كانت زوايا يولر مستخدمة)» وثلاث معادلات 
تنتج مكونات السرعة الخطية» وثلاث معادلات تنتج مكونات السرعة الزاوية. 
ال 12 إحداثي لحركة الطائرة يُشار إليها على آنها شعاع الحالة لاطائرة. 

لقد كانت دفة وفعالية خوارزميات التكامل موضوع الاهتمام بين الرياضيين 
التطبيقيين لسنوات عديدة قبل حاجة مهندسي الاستقرار والتحكم إلى برمجة 
الكمبيوتر. فالنص المشهور الذي يقارن ملكية العديد من خوارزميات التكامل 
هو مقدمة للتحلیل الرقمی من قبل هیلدوبراند (۵٥۲4طهل811‏ .8 .۴)» والمنشور 
من قبل ماك کروهيل )6٥ Graw-Hil)‏ في عام 1956. 

التعميم العادل بأن اختيار خوارزمية التكامل يكون مقايضة بين البساطة» 
التى تؤثر فى سرعة الحساب» والدقة. والخوارزمية الأبسط» مثل تكامل 
ا (Bult)‏ أو «عربة النقل» (إaء×هط)»‏ تتطلب تاتا واحداً فقطء 
مروراً بكل دورة حساب» لكنهم يراكمون الأخطاء المنهجية» بينما حساب 
السجل الزمني يتقدم. في تكامل يولريان» إحداثي مثل السرعة الزاوية للتسلق/ 
الانحدار من المتوقع أن يتطلع ببساطة إلى الحقبة الزمنية التالية عن طريق 
الإضافة إلى القيمة الحالية جداء القيمة الحالية لتسارع الرفع وطول الحقبة 
الزمنية» الذي يكون عادة من رتبة 0.05 ثانية. وبعبارات عامة» شعاع الحالة في 
الحقبة الزمنية التالية هو شعاع الحالة الحالي زائداً جداء شعاع مشتقات الحالة 
والحقبة الزمنية. 

يتطلب التكامل الأكثر دقة حساب القيم المتوسطة لكي يتم اتخاذ نفس 
زی الط رةه معا إلى زو الاب لكر مقا الدفة إن أفضل هة 
تكامل دقيقة معروفة» هي في الواقع معيار لحسابات السجل الزمني للاستقرار 
والتحكم» وهي طريقة رانج كوتا )Runge-Kutta method)‏ من الدرجة الرابعة. 
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ويمكن تكييف هذه الطريقة فى لغة فورتران إلى تكامل الحالات المتعددة» مثل 
2 إحداڻي للطائرة أو ا (1973 )Melsa and Jones,‏ (والشكل 12-18). 

بينما أصبحت الكمبيوترات الرقمية متوفرة في المكاتب الهندسية لحساب 
السجل الزمني للاستقرار والتحكم حول وقت أزمة الترابط العطالي» منذ آوائل 
عام 1950» إلا أنه ولسنوات عديدة» بعد هذا التأريخ» بقيت سرعة الحساب 
في الكمبيوترات الرقمية دون السرعة اللازمة لتنفيذ الحسابات المعقدة في زمن 
ملائم لدعم عمل وسرعة محاكي الطيران. وواحد من أبكر هذه التطبيقات كان 
لدى مصنع لينغ - تيمكو - فوت )Lin8 - Temco-Vought)‏ في أرلش تون 
تكساس» في آوائل الستينيات. إن محاكي الطيران الرقمي بالكامل الذي أصبح 
على الخط المباشر فى وقت لاحق كان محاكى المطال الكبير للطائرة 
AO E E E‏ 
في أواخر عام 1970. وبمقدمة فورية إلى محاكي الطيران الرقمي الدقيق بالزمن 
الحقيقي » لكنه بطيء» من حيث طرق التكامل مثل برنامج رانج كوتا من الرجة 
الرابعة» الذي أصبح عقبة بعض الشيء. هناك علاوة على تطوير طرق التكامل 
السريعة التي لاتزال لديها درجة معقولة من الدقة. وقد تم تطوير طرق التكامل 
السريعة» لكن الدقيقة» وفي جميع أنحاء الولايات المتحدة لتلبية الحاجة: 
والطرق التي تبدأً عموماً مع مخطط تقليدي وتعدل من قبل رياضيين غير 
يرين 

كانت طريقة آدم باشفورد (لإه؟طءة4-8ل4) نقطة البداية لخوارزمية 
استخدمت في نظام الإسقاط المؤطر في محاكي المطال الكبير لنورثروب» 
مجموعة مختلفة لمكاملة معادلات حركة الطائرة. وطريقة أخرى تم تطويرها 
بشكل خاص لمحاكي الطيران بتعديل طريقة رانج كوتا من الدرجة الثانية» 
باستبدال حساب شعاع مشتقات الحالة الثاني بالتنبؤ المستند إلى توزين الوسطي 
للقيم السابقة في منتصف ونهاية الإطار. يبدو أن طريقة تكامل رانج كوتا من 
الدرجة الثانية تكون على قدر من الدقة لتكامل رانج كوتا من الدرجة الرابعة» 
بينما يتطلب حساب واحد فقط لشعاع مشتقات الحالة لكل حقبة زمنية. 

يتضمن حساب شعاع مشتقات الحالة العزوم والقوة الإيروديناميكية. وهذا 
يتطلب كميات هائلة من الجداول في محاكيات الطيران الحديثة التي تغطي رقم 
ماخ» الارتفاع» ومجالات توضع سطوح التحكم» وتستخدم زمن الكمبيوتر في 
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أكثر من أي جزء آخر من الحساب. هكذاء فالحساب الوحيد لشعاع مشتقات 
الحالة» كما في طريقة رانج كوتا المعدلة من الدرجة الثانية» يكون طريقة كفوءة 
جدأ لمحاكي الطيران الرقمي في الزمن الحقيقي. في عام 1972 تم تطوير طريقة 
رانج كوتا المعدلة من الدرجة الثانية من قبل آلبیرت مایرز (5إMye‏ .۴ ٤eطA1)‏ 
من الناسا؛ وقام بتحسينها في عام 1978 في محاكي طيران المركبة #1M41‏ 
(الشكل 18 - 13). 


SUBROUTINE INTG1 
C FOURTH-ORDER RUNGE-KUTTA INTEGRATION 

DIMENSION Y1(40),E1(40),E2(40),E3(40) 
TSTEP=D7/2. 
DO 21=1,N 

2 Y1)( =×) ( 
CALL DERV1 
DO 4|=1,N 
E1(l) = TSTEP*F(I) 

4 X(D=Y1 (l) + E1 (|) 
T=T+TSTEP 
CALL DERV1 
DO 5I=1,N 
E2(} = DT *F(I) 

5 X()= Y1() + .5*E2(|) 
CALL DERV1 
DO 7|=1,N 
E3(l) = DT*F(I) 

7 X() = Y1(l) + E3(D} 
T=T+TSTEP 
CALL DERV1 
DO 8!=1,N 

8 X(l) = Y1(I} + (E1 (I) + E2(I) + E3(I) + TSTEP*F(I))/3. 
RETURN 
END 


الشكل 12-18 برنامج الكمبيوتر الرقمي الجزئي بلغة فورتران لشعاع تكامل مشتقات 
الحالة ×. هي طريقة رانج كوتا من الدرجة الرابعة واسعة الاستخدام. للتعميم تمت إزالة 
تعليمة K0M×N 0١‏ لتصربحات الدخل - الحخرج ACA Systems, Inc. FLIGHT : ja)‏ 


.(program 
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التقدم المهم الآخر في محاكي الطيران الرقمي هو استخدام حلول 
الشكل - المغلق للمعادلات التفاضلية الخطية من الدرجة الأولى والثانية التى 
تل غاز تک الفراة ال شل مر مل مات و مامات 
سطوح التحكم. إن حلول الشكل - المغلق لهذه العناصر تنقلها من شعاع الحالة 
الذي يجب أن يكامل» مخفضين بذلك درجة الشعاع إلى ربما ليس أكثر من 
المطلوب بمعادلات حركة الطائرة نفسهاء أو 12. كما يكون من السهل تمثيل لا 
خطية التحكم بالموضع وتحديد السرعة. وتنسب هذه التقنية لجوري كالفيستي 
›»)Juri Kal vste(‏ بالرغم من أن هناك مطالبين آخرين بالأولوية. 


Steady State Solutions حلول الحالة الثابتة‎ 14 8 


SUBROUTINE INTG2 
C MODIFIED SECOND-ORDER RUNGE-KUTTA INTEGRATION 
DIMENSION O(40),DO(40) 
C STORE STARTING VALUES 
DO 11=1,N 
Ol) = X(l) 
DO() = F(I) 
C ESTIMATE STATES AT MIDPOINT 
X(l) = X(I) + (DT/2.)*F() 
1 CONTINUE 
C CALCULATE STATE DERIVATIVES AT MIDPOINT 
CALL DERV1 
C UPDATE STATES, START FO ENDPT, WITH MIDPT DERIV’S. 
DO 21=1,N 
X() = Q(l) + DT*F(I) 
C PREDICTOR FOR STATES AT MIDPOINT 
F(D = 1.5*F(I)-.5*DQ(I) 
2 CONTINUE 
C UPDATE THE TIME 
T=T+D0T 
RETURN 
END 


الشكل 18- 13 البرنامج الجزئي لتكامل رانج كوتا المعدل من الدرجة الثانية المطور للعمل 
بسرعة لاستخدامات حاكي الطيران الرقمي في الزمن الحقيقي تم تطوير البرنامج الجزئي بلغة 
فورتران من قبل مايرز في محاكي طيران الناسا 5112 . × شعاع مشتقات الحالة. تمت إزالة 
تعليمة )0M×N 0١‏ لتصربحات الدخل - الخرج ACA Systems, Inc. FLIGHT : jn)‏ 


„(simulation 
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إن الحلول الثابتة لمعادلات حركة الطائرة يتم تعريفها على آنها الحركات 
بقيم صفرية للتسارعات الخطية والزاوية لمحور جسم الطائرة. وتتضمن الطيران 
المستقيم الثابت التسلق» والطيران الأفقي المستقيم» والانقضاض مع السماح 
للطائرة بأن يكون لديها زاوية انزلاق جانبي لا تساوي الصفر. كما يسمح 
الطيران بانعطاف ثابت بقيم ثابتة لكل من السرعات الزاوية وفق محاور الجسم 
الثلاثة» الانعراج» والرفع» والدحرجة. 


تم استخدام شروط الطيران الثابت كقيم مرجعية في التحليل الخطي 
للاضطرابات (الفقرة 2-18). وتكون التطبيقات في توضع الجذور» والاستجابة 
الترددية» ونشر التغاير (Optimization) ãalinًÎNlg «(Covariance propogation)‏ . 
وترسخ شروط الطيران الثابت أيضاً متغيرات الحالة الابتدائية للتحليل العابر 
اللاخطي» مثل تقاربات الهبوط استجابة هبة الريح» المناورات التي يبدأها 
الطيار. بالنهاية» يمكن استنتاج شروط الاستقرار الأساسية من زوايا انحراف 
سطوح التحكم المطلوبة في الطيران الثابت. على سبيل المثال» الحركة 
الحلزونية غير المستقرة التى تعنى ضمناً متى زاوية دفة الدحرجة المعاكسة 
(٥#انة)‏ تكون مطلوبة فى الدحرجة الثابت» مثل دفة التدوير اليسارية للمحافظة 
على ضبط التعيير («صاءا) في الدحرجة اليميني الثابت. 


يتم الحصول عادة على حلول الطيران الثابت في المعادلات اللاخطية 
لحركة الطائرة من خلال قيادة التسارعات الخطية والزاوية لمحور الجسم 
المختار نحو الصفر. لقد طبق ستيفنس ولويس )Stevens and Lewis)‏ في عام 
2 خوارزمية الحد الأدنى» وتدعى طريقة سيمبليكس (4ه0طاءص ×هامصاء) 
وذلك لضبط المعايرة في الطيران المتناظر (دون انزلاق) الثابت» والمستقيم. 
ويُشكل تابع («٥ناءصدا)‏ الكلفة من مجموع مربعات التسارعات الأمامية» 
والعمودية» والتسلقية/ الانحدارية. وتضبط أمثلية المتغيرات المتعددة 
SIS (multivariable optimization)‏ م الدفع (uاth).»‏ زاوية دفة الرفع» وزاوية 
الهجوم لتقليل تابع الكلفة. 

تعتبر طريقة الضبط بالحلقة المغلقة (1998 ,ع2uط۸)‏ بديلة لطريقة 
السيمبليكس. ويتم بحل معادلات الحالة اللاخطية في تسلسل» سوية مح 
معادلات التحكم التي تضبط الدفع» وزوايا الهجوم والانزلاق» وزوايا سطوح 
التحكم لتقليل التسارعات. في معادلات التحكم» یتم ضط الدفع في خطوات 
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صغيرة لتقليل التسارع الطولي» ويتم ضبط زاوية الهجوم في خطوات صغيرة 
لتقليل التسارع العمودي› ویتم ضبط زاوية دفة الرفع في خطوات صغيرة لتقليل 
التسارع التسلقي/ الانحداري» وهكذا دواليك. 


Equations of توسیع معادلات الحركة للطيران شبه المدارى‎ 15 - 8 
Motion to Suborbital Flight 


الطيران شبه المداري (1هاإاإهطاسء) هو الطيران ضمن الغلاف الجوي لكن 
على ارتفاعات عالية جداً. في هذا النظام» تكون سرعات الطيران عالية جدأًى 
ويضيف تقويس مسارات الطيران بارتفlع‏ بت (Constant-altitude flight‏ 
(ect0re8زra)‏ حول سطح الأرض قوة طرد مركزية ملموسة لرفع الجناح. تکون 
معادلات حركة الجسم الصلب لبرايان صالحة للطيران فوق أرض مسطحة. 
وتكون معادلات الحركة فوق الأرض المستوية عموما غير كافية للطائرات التى 
تعمل في نمط شبه مداري. 1 

يمكن إيجاد اشتقاق المعادلات اللاخطية لحركة الطائرة لحالة الأرض 
الكروية في أيتكين («i)ا8)‏ (عام 1972). الفرق الرئيسي بين حالات الأرض 
الكروية - أو المفلطحة ومعادلات الأرض المستوية التقليدية لبرايان يكمن فى 
N N A OLE SER EA A‏ 
الأرض المستوية العادية» يجب مكاملة 12 معادلة حالة» ET‏ مقاربة 
آيتکين › يتم تكامل التسارعات الخطية في محاور جسم الطائرة» د السرعة 
العطالية العادية» ومتغيرات زاوية الهجوم» والانزلاق. على أي حال» هذه هي 
فقط واحدة من الخيارات الممكنة المتعددة للتسارعات الخطية. ويتم تكامل 
معادلات التسارعات الزاوية للحركة في محاور جسم الطائرة» فيما يتعلق بحالة 
الآأرض المستوية. وهذا هو الاختيار العملي الوحيد» حيث تكون عزوم الطائرة 
والجداءات (ءاءuلهإم)‏ العطالية ثابتة فقط في محاور الجسم. 

E SEE E a 
)Rهء)wءإا الكروية أو المفلطحة في وقت لاحق في روكويل الدولية‎ 
بالتوافق مع المكوك الفضائي المداري» واستمرت إلى وقت‎ iطاeءnetin41(‎ 
وتم العثور على أقدم‎ .)N48۴( لاحق في دراسات الطائرة الفضائية الوطنية‎ 
مجموعة في تقرير روكويل 8278-58-0070 الذي لم نتمكن من التعرف إلى‎ 
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من كتبه. تم استخدام ستة أنظمة محاور مرجعية» بحيث تكامل مجموعة 
روكويل السرعات والتسارعات الخطية في نظام المحور العطالي الذي مركزه 
الأرض› لع التحريلات إلى المحاور الأخرى»ء مثل محاور الجسم 
ومجموعات مرجعية المطار. 

تبقی مقاربة أخری کانت قد تلیت فی مركز بحوث طیران درایدن فى 
lلliسا‏ )1985 ,1980 (Powers and Schilling,‏ لكر الفضائي المداري» في س 
نموذج كمبيوتري بست درجات حرية على أرض مستوية في وقت سابق. تمت 
مركزة جملة إحداثيات الاتجاه في مركز ثقل المداري (Orbiter)‏ « مع توجیه 
المحور 7 نحو مركز الآرض والمحور × بمحاذاة اتجاه الحركة. ويعرف × و7 
المستوي المداري من خلال مركز الأرض. وتتم مكاملة السرعات والتسارعات 
الخطية فى جملة إحداثيات الاتجاه والمحاور الأرضية» على التوالى. السرعات 
الحدرف رالاة لل ك ني الى ماري ور اا الحم اة 
إلى المستوي المداري الذي يحل مكان المحور العادي لسرعة الجسم المُنسق 
في شعاع الحالة للطائرة. إن الارتفاع فوق دائرة مرجعية هي دائرة المدار 
الاستوائي» مع خط الطول» وخط العرض» يحل مكان الارتفاع العادي بمدى 
إلى الأسفل» ومدى متصالب لإحداثيات الموضع في شعاع الحالة للطائرة. 
وتكون البيانات بدقة عالية» مثل دفة لغة فورتران المضاعفة مع 15 شكلا مُعبرأً 
ضرورية. 

إن الانحرافات في سلوك الطائرة في جملة إحداثيات الاتجاه ادرايدن/ 
روكويل تنتج زوايا يولر في المعنى التقليدي : الانعراج» ثم الغخوص (طءام)» 
ثم الدحرجة. كما إن استخدام نظام إحداثيات الاتجاه الخاص هذا أيضاً للفضاء 
أو لإعادة دخول المركبات إلى جو الأرض من شأنه أن يؤدي إلى مجموعة 
متوافقة من محاور ميكانيك طيران - الفضاء. 

إن خيار الأرض المفلطحة لمعادلات حركة الطائرة تستخدم أحياناً حتى 
عندما لا يكون هناك عمليات طيران فوق صوتية (فوتية) أو شبه مدارية. ذلك» 
فى محاكيات الطيران» عندما يريد المرء أن يملك مجموعة واحدة لمعادلات 
الطائرة لکل من جودة الطيران» ودراسات الملاحة بعيدة المدى. إن نموذج 
الطاترة الراضى المد ارالقره لكل ن أغرافن جت الاردواجة ف تة 
محاکیات الطيران المأهولة ومشكلة الحفاظ على قاعدتي N E‏ 
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خلال تطوير الطائرة. لمحاكيات الطيران التي تدوم ساعات» يمكن أن يتم 
حساب الإحداثيات الطولية والعرضية الصحيحة على أنها مدخلات لكمبيوترات 
ببانات؛ الطيران: 

إن القدرة المدهشة للكمبيوترات الرقمية الحديثة تجعلها مجدية لتوسيع 
فذرة السات تميق :خدرد التردذات العالة لدت امات الط ران فی سحا 
طبرا يودي فة ملإعية لمتاغات طريلة» مقارنة بالزمن :النداسي:المضروف 
اور جاك خا وو حار اد الا ركان حاار الا 
للطائرة نورثروب 8-2» وفقاً لأفضل المعلومات لدينا. 


18 15 1 تصحیح السرعة الزاوية للاتحاه والقيمة الابتدائية 


Heading angular velocity correction and initialization 


إن المرجعية العطالية للسرعة الزاوية للاتجاه (1«8ل4ه1) بمحاور الجسم» 
بالنسبة إلى مستوي المدار في صياغة معادلة درايدن/ روكويل يمكن التفكير على 
نها كالشمال الحقيقى ا من خلال خط الزوال المحلى (r1d1a۸مص )1oca1‏ . 
i E ENE EN A E‏ 
تحسب حركته بالنسبة إلى دورانات الأرض. وقد استنتج باور وشيلينغ (1980» 


5 هذا التصحيح واشتقاه. 


يُحمَّل الغلاف الجوي للأرض عليها ويدور مع دورانها مسبباً رياحاً جانبية 
بالنسبة إلى المستوي المداري. وهذا يتطلب إعطاء قيم ابتدائية خاصة للبدء 
بحسابات الاستجابة العابرة عند زاوية انزلاق صفرية. وتكون صياغات القيم 
الابتدائية بالشكل المغلق متاحة باستخدام قيم ابتدائية لكل من زاوية الهجوم» 
والسرعة» وزاوية مسار الطيران. 


8 - 16 آليات الطيران شبه المدارى Suborbital Flight Mechanics‏ 


فى ظل شروط الطيران العادية تهمل تأثيرات تقوس الأرض تماما فى أنمطة 
الطائرة التي تهم مهندس الاستقرار والتحكم. إلا آنه هنالك بعض التأثيرات 
المهمة تكون متوقعة في الحالة شبه المدارية؛ فلقد وَسّع عدد من المحققين 
معادلات الأرض المستوية إلى النماذج الكروية أو المفلطحة في دراسة هذه 
التأثيرات. 
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ولقد تم فحص حركات الطائرة الخطية في حالة الاضطراب لدوائر 
المسارات الكبرى والصغرى حول الكرة الأرضية (Myers, Klyde, McRuer and‏ 
(1995 ,«s0إه[.‏ من حيث المبداًء هذا هو نفس الإجراء الذي اتبعه بريستو (عام 
4 فى توسيعه لمعادلات الحركة المضطربة لبرايان من الطيران الدحرجى 
اانه وقد ت الخترر على نط جركة طرة بالإضاةة إل الاتاظ العادية 
للفيغوئيد والحركة السريعة. وهو نمط الكثافة من الدرجة الأولى» المدعو أيضا 
باسم نمط الارتفاع (eل0‏ itudeا1ه)‏ . وبصرف النظر عن هذا التعقيد الإضافي» 
ومع تكوين فوق صوتي نموذجي برقم ماخ من 3 إلى 20 فإن نمط الكثافة 
يترابط أحياناً مع أقطاب الفيغوئيد الحقيقية. 

وهناك أيضاً نمط حقيقى جانبى - اتجاھى (Lateral-directional real node)‏ 
إضافى» بالإضافة إلى آنناظ ا الهولندي العادي» والحركة الحلزونيةء 
ا والمدعو أيضاً باسم النمط الحركي (ءلهص عناة٣ه«ا))»‏ وهو 
عموماً بثابت زمني طويل جدأً. وعند بعض أرقام ماخ العاليةء يترابط النمط 
الر ا ا ا و ی ا ی که و ن 
جدا. 


8 - 17 الأشكال الإإضافية الخاصة لمعادلات الحر كة Additional Special‏ 


Forms of Equations of Motion 


إن معادلات المسار (راەاءەزه۲)) أو النقطة الكتلية (sئوص‏ ا«امم) لحركة 
الطائرة» المفتقرة إلى معادلات العزم أو الفتل (#»ا۹١٥ا)»‏ وجدت مفيدة 
لدراسات أداء الطيران. يفترض في هذه التطبيقات» أن تكون زوايا الهجوم 
والانزلاق تابعة (ك«هتاءصں؟) للزمن أو أن تكون متواجدة فى الحلقات المغلقة 
ا من أن تكون نتيجة تعديلات السلوك (attitude)‏ المتأثرة بزوايا 
انحراف سطوح التحكم. ولمعادلات مسار الحركة ست معادلات حالة 
لاخطية» مقارنة ب 12 معادلة كاملة للجسم الصلب. إن عمليات التخزين في 
زمن الكمبيوتر تكون غير هامة مع الكمبيوترات الرقمية الحديثة» لكن هناك 
ميزة تصميمية لدراسات الأداءء في حاجة فقط إلى تحديد مُوسطات الرفع» 
الكبح» والدفع. 


شكل خاص آخر لمعادلات حركة الطائرة تضع مبداً محاور الجسم في 
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وضع عشوائي» ليس بالضرورة مركز الثقل. ويبدو أن الاستخدام الأول لمثل 
هذه المعادلات قد تم للمركبات البحرية المغمورة بالكامل» مثل الغواصات 
والطوربيدات. مع كون مركز محاور الجسم يقع في مركز الطفوء فليس هناك 
تغيرات في عزم الطفو تعود إلى تغيرات في السلوك (1979 ,؟مصسءا؟). مجموعة 
مكافئة للطائرات تأتى لاحقاً )1993 .(Abzug and Rodden,‏ 

لقد تمت مناقشة الكتلة الظاهرية وعبارات الطفو فى معادلات حركة 
الطائرة فى الفصل الثالث عشرء «الطائرات الخفيفة جداً والمدفوعة بالإنسان». 
وستتم مناقشة الأشكال الخاصة المختلفة لمعادلات حركة الطائرة لتمثيل تأثير 
المرونة الجوية في الفصل القادم» «الطائرة المرنة). 

إن معادلات الحركة لطائرة بوجود حمولة داخلية متحركة والتي من ثم 
تسقط› قد تم تطویرها من قبل بیرنشتاین (1۸عای8۲۸) (عام 1998(. والدوافع 
هي فتح المظلة (الباراشوت) وسقوط الحمولات من طائرات النقل العسكرية. 
إن إستراتيجية التحكم باستخدام التغذية الخلفية من المتغييرات المضطربة إلى 
دفة الرفع كانت قادرة على تقليل الاضطرابات في مسار الطائرة والسرعة 
المطلوبة خلال عملية الانتزاع والسقوط. 
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الطائرة المرنة 
The Elastic Airplane‏ 


تعالج المرونة الجوية (رااءت)یهاهإمه) التداخلات الإيروديناميكية مع القوى 
العطالية والصلابة الهيكلية للطائرة. ويؤدي التسخين الإأيروديناميكي 
)aerodynamic heating)‏ و أنظمة التحكم الالي إلى تداخلات إضافية هامة توصف 
بعبارات جيرمانية طويلة مثل مرونة الحرارة الجوية (ااائه[اممصإعطاهإمه) ومرونة 
المخدم اiنلنجوي (aeroservoelasticity)‏ . 


كما تخص المرونة الجوية أيضاً مفهوم الاستقرار والتحكم» وتتعامل أيضاً 
مع الرفرفة وحمولات البْنية الناجمة عن المناورات والاضطرابات الجوية. 
وتؤثر المرونة الجوية في استقرار الطائرة والتحكم بها في عدد من النواحي. 
فالتتبو عن البيانات الإيرؤديتاميكية في مر حلة التصميم (الفصل السادس): 
ومناوراتية الطائرة التكتيكية (الفصل العاشر)» ومعادلات الحركة (الفصل الثامن 
عشر)» والاستقرار المُتزايد (الفصل العشرون) تتأثر جميعها بموضوع المرونة 
الجوية. 


لقد اعتبرت تأثيرات المرونة الجوية من قبل العديد من مهندسى 
الاستقرار والتحكم على آنها حالات تصرف الانتباه وتشتته» وهي تمثل e,‏ 
المشاكل الغامضة التي تحصل أثناء العمل الحقيقى الذي يكون جاريا. فضلا 
عو ل و ن رو ال رد ج ون ااا م ا 
منمطة» منها كيف يمكن للمرء تحديد محاور الجسم في بنية مرنة؟ ما هي 
زاوية الهجوم؟ ونحن في ذلك لانزال نقتفي آثر هذا الفرع الصعب المهم 
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للاستقرار والتحكم من الأيام الأولى لصموئيل لانغلي» والآخوين رايت» 
وأنتوني فوكر وحتى الوقت الحاضر. 

لقد هيمنت على أيام الطيران الأولى حوادث معزولة من مشاكل المرونة 
الجوية والحلول الخاصة. وأدى ظهور الكمبيوترات الرقمية الضخمة وطرق 
العناصر المنتهية (ئادعصهاء مانصت) أو طرق اللوحات (ءئلهطاءماءصوم) للمرة 
الآولى إلى تجهيزناء إن لم تكن بنظرية عامة» على الأقل بمُقاربة مُنظمة للتنبؤ 
وحل مشاكل المرونة الجوية على الاستقرار والتحكم. 


Aeroelasticity and Stability and المرونة والاستقرار و التحكم‎ 1 - 9 
Conrtol 


لقد أعطى برنارد أيتكين (عام 1972) وصفاً مختصراً لمهندسي الاستقرار 
والتحكم في طريق التعامل مع تأثيرات تشويه هيكل الطائرة أو «المرونة). وهناك 
فئتان أساسيتان تسقط فيهما كل المعالجات» حيث أطلق أيتكين على هاتين 
الفئتين «طريقة الاأنحرافات الشبه سكونية) (١٥اءم]؟مل‏ icهsistوv)‏ و«اطريقة 
الأنمطة الطبيعية)» وهنا كلماته : 


يقة الانحرافات شبه السكونية: يمكن تفسير العديد من تأثيرات التشويه 
من خلال تبديل بسيط للمشتقات الإيروديناميكية. وتجعل الفرضية تلك 
التخييرات في التحميل الإيروديناميكي تجري ببطء حيث يكون الهيكل في حالة 
التوازن ا کل ا مكافئ لافتراض أن الترددات ا 
لاهتزاز الهيكل تكون أعلى كثيراً من ترددات حركات الجسم الصلب). وعليهء 
فإن التغيير في التحميل ينتج تغييراً نسبياً في شكل المركبة» وهذا بدوره يؤثر 
في التحميل. 
يقة الأنمطة الطبيعية: عندما لا يكون الفصل في التردد بين درجات 
حرية المرونة وحركات الجسم الصلب كبيرأًء فبالإمكان حصول الترابط العطالي 
المميز بين الاثنين. وفي هذه الحالةء لابد من التحليل الديناميكي» الذي يأخذ 
٠ NEE ESLAN‏ 
في الحالة الآخيرة مضى أيتكين في وصف تطبيتق تحليل النمط الطبيعي 
على مشكلة الاستقرار والتحكم. التمييز المهم بين علاجات النمط الطبيعي 
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والشبه سكوني يحمل كذلك للأنماط الطبيعية التقريبية المُولدة من قبل الأنمطة 
A‏ 
9 - 2 تباعد فتل الجناح Wing Torsional Divergence‏ 

إن تباعد فتل الجناح» الذي فيه يصبح الجناح نفسه غير مستقر» مع زيادة 
زاوية هجوم طرف الجناح بدون حدود» هي مشكلة هيكلية بدلا من كونها 
مشكلة فى الاستقرار والتحكم. ويحدث تباعد الفتل ga (torsional divergence)‏ 
زيادة السرعة الجوية إذا كان المركز الإيروديناميكي للجناح 2 مركز القص» 
أو محور المرونة. ومع أن تباعد فتل الجناح ليس تحديدأً مشكلة استقرار 
وتحكم إلا آنهاء هي الظاهرة المعروفة الأولى التي يمكن تحليلها مع الطرق 
المستخدمة فى الاستقرار والتحكم المرن. 

وفقاً لبيسہلينغوف (Bisplingh off)‏ « وآشلی (Halfman) ùlnفلllهو «(Ashly)‏ 
(عام 1955). فإن فشل الجناح الذي دمر مطار ساموئيل لانغلي الصغير على نهر 
حول هذه الحادثة»ء إلا أن تباعد الفتل الذي ظهر بشكل مؤكد» كان على 
الطائرة وحيدة الجناح فوكر 0-8 في عام 1917. فعندما حملت أول طائرة 5-8 
بأكياس رمل بدا الجناح قوياً بشكل كافِ» لكن قسم هندسة الحكومة الألمانية 
طلب أن تكون قوة العضد (rear spar)‏ الخلفى مساوية لتلك فى العضد الأمامى. 
تم تنفيذ التغيير على ثلاث طائرات 0-8 ولكنها فقدت الواحدة تلو الأخرىء 
بسبب فشل الجناح أثناء الطيران. وتم التقاط القصة في كتاب الطيران الهولندي 
لاأنتونی فg‏ كر :(Anthony H. G. Fokker)‏ 


أخذت جناحاً جديداً خارج الإنتاج وعالجته باختبار حمل الرمل 
)sand102۵(‏ في مصنعنا. وحيث كان التحميل تدريجياء فقد تم قياس 
تقوس الجناح بعناية من الطرف إلى الطرف. واكتشفت أنه مع زيادة 
التحميل. فإن زاوية الهجوم عند أطراف الجناح تزداد بشكل ملحوظ. 
ولم أعد آتذكر بعد ملاحظة هذا الإجراء إن كانت تحصل في حالة 
الأجنحة الأصلية» التى صمّمت من قبلى فى بادئ الأمر. خطر لى فجاأةء 
أن هذه الزيادة في زاوية الهجوم كانت السبب في انهيار الجناح» وبدا 
منطقياً أن التحميل الناتج من الضغط أثناء الانقضاض سيزيد بشكل 
أسرع عند أطراف الجناح منه في الوسط. نظرا إلى زيادة زاوية الهجوم. 
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هذا هو تباعد فتل الجناح التقليدي» حيث الزيادة في زاوية هجوم طرف 
الجناح يزيد الحمل الإيروديناميكي للطرف» الذي يزيد من زاوية الهجوم» 
وهكذا. وتم حل المشكل عندما سمحت الحكومة بتدعيم العضد الأمامي لإعادة 
إلى الأمام. 

لقد استخدم الأخوين رايت والقليل من رواد الطيران الآخرين خصائص 
مرونة الأجنحة بالمعنى الإيجابى» وذلك بفتل الأجنحة (صعهس) من أجل 
الى الجاي. ول يصادف الأخوان رايت مشاكل مع المرونة الجوية» 
بصرف النظر عن الخسارة غير الهامة في دفع المروحة العائد إلى التواء 
الشفرة. 


The Semirrgid مقاربة الجسم شبه الصلب لتباعد فتل الجناح‎ 3 - 9 
Approach to Wing Torsional Divergence 

في مقاربة الجسم شبه الصلب لتباعد فتل الجناح والمشاكل ذات العلاقة 
فقد تم اختيار المقطع المرجعي للجناح لتمثيل الجناح ثلاثي الأبعاد بكامله. 
يعمل هذا التبسيط بشكل جيد جداً في الأجنحة النحيلة» حيث تكون نسبة 
وجاهة الجناح عالية. 1 

تعطى تحليلات شبه الصلب لتباعد فتل الجناح في العديد من الكتب 
الدراسية (على سبيل المثال» دنكان )1943 (Fung, 1955) gili (Duncan,‏ . 

يبيّن فانغ (ع«د۴) أن مقطع الجناح الذي يدور حول نقطة ارتكاز يتصرف 
بناءاً على حمولة الرفع» حيث يمثل محور الدحرجة مكان اتجاه الوتر في نقطة 
ارتكاز مرونة مقطع الجناح» أو المكان الذي لا تنتج حمولات الرفع فيه أي 
فل ریمکن آ ترد ر ارف إلى فل موان انرك الیو رای 
لمقطع الجناح. المركز الإيروديناميكي» القريب من نقطة ربع وتر المقطع» وهي 
النقطة التي حولها لا تتغير عزوم الرفع )pitching moments)‏ مع زاویة الهجوم 
(الشكل 1-19). 
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الشكل 1-19 نموذج الجسم شبه الصلب لتباعد فتل الجناح. تم استبدال الجناح بمقطع 
نموذجي» متمركز حول النقطة التي تمثل حور مرونة الجناح. يمثل النابض صلابة المرونة. في 
هذا الشرح › المر كز الإيروديناميكي للجناح » حيث يُفعل الرفع » بقع أمام نقطة الارتكاز. تقود 
زيادة السرعة في النهاية إلى تباعد الفتل. وتزداد زاوية الهجوم ل بدون حدود (من : ,عصں۴ 
.(The Theory of Aeroelasticity Dover, 1969‏ 


سيصل مقطع الجناح في زاوية هجوم ما إلى وضع هو زاوية التوازن 
السكوني تحت الفعل المركب من حمولة الرفع ونابض الإرجاع حول نقطة 
الارتكاز» حيث يمثل نابض الإرجاع صلابة مرونة الجناح. فإذا مثلت نقطة 
ا وا وا ت ا 
زاوية ا لوضصع التوازن kع equilibrium angاe of att‏ تزيد بازدياد السرعة 
الجوية› مُعطية حمولات رفع جناح أعلى. 

لأية حالة لامركزية» أو مسافة مركز إيروديناميكي بعد نقطة الارتكاز» 
ولثوابت نابض معطاة› ولميول (ء١ص٥1ء)‏ منحنيات رفع الجناح»› أو لتغيرات في 
رفع الجناح مع زاوية الهجوم» فهناك سرعة ما يتباعد فيها النموذج شبه الصلب. 
عند ذلك» يفشل حل التوازن» وتزداد زاوية الفتل وزاوية الهجوم بدون قيد. 
هذه هي سرعة تباعد فتل الجناح المحسوبة. 

لقد تصادف حصول مشاكل تباعد فتل الجناح على طائراتٽ Republic F-‏ 
4 ونورثروب ۴-89» والاثنتان مزودتان بخزانات وقود كبيرة فى أطراف 
الجناح EE E RAE ONE E, TEBI)‏ 
الطائرة ۴-84 أزاحت إلى الأمام المركز الإيروديناميكي للجناح» وحذفت هذه 
المشكلة. 
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19 _ 4 تانر الجناح المتراجع فی تباعد فتل الجناح The Effect of Wing‏ 


Sweep on Torsional Divergence 


إحدى التأثيرات الحميدة والنادرة للجناح المتراجع» بغض النظر عن فائدته 
بتخفيض الكبح وعدم الاستقرار في السرعات حول الصوتية» هي الحذف 
الافتراضي لإمكانية تباعد فتل الجناح. ينحني الجناح المتراجع إلى الخلف تحت 
حمولات الرفع في الاتجاه الذي يخفض زاوية الهجوم في أطراف الجناح. وهذا 
يؤمن تفريج أوتوماتيكي للحمولة. 

على نفس المنوال» ينحني الجناح المتراجع إلى الأآمام تحت ضغط حمولة 
الرفع في الاتجاه المعاكس› مزیدا بذلك من حمولة وزاوية هجوم طرف 
الجناح» مما يضيف إلى انحناء انحراف الجناح gJl!y (wing bending deflection)‏ 
الحمولة فى المعنى التقليدي للتغذية الأمامية» مؤدياً بذلك إلى تباعد الفتل عند 
السرعات الجوية العالية. لذاء بالرغم من أن الأجنحة المتراجعة إلى الأمام 
تكون حرة من مشاكل فصل الجريان المبكر في الطرف والمذكورة في الفصل 
الحادي عشر» «صعوبات رقم ماخ العالي»» إلا آنها استبعدت الاعتبار في 
اللطائرات الجديدة ذات السرعات العالية. 


أعطت مقالة تقليدية التقرير الأول المنشور لتأثيرات الجناح المتراجع إلى 
الخلف والأمام على تباعد فتل الجناح (1949 )Pai and Sears,‏ وكانت السمة 
المميزة لهذه المقالة المبكرة هى إقرار المعادلة الأساسية للمرونة الجوية فى 
الشكل المصفوفي (صه) ×نعاهه). وهي المعادلة التكاملية لمعامل الرفع في 
الموقع أو الرفع الجزئي. ولقد ترك اختيار النظرية الإيروديناميكية حراً. وفي عام 
9, كان اختيار نظرية الشريحة (إإهعhطt «(strip‏ التي فیھا تم إهمال التحريض 
الإإيروديناميكي ؛ ونظرية براندیل (۵۲1٣۶۲4)؛‏ وتقریب ویسینغر (186۲ 81ز )W‏ . 


ولقد فتح وصول المواد المركبة كعناصر هيكلية للطائرة باب الجناح 


المتراجع إلى الأمام؛ ففي عام 1972 وبمنحة من الناسا درس الأستاذ تيرينس 
ıgسشiر )Terrence A. Weissh421)‏ فى جامعة بوردو التباعد وأمثلية المرونة 


الجوية للأجنحة المتراجعة إلى الأمام. كما أن طالبه» الذي يدعى نوريس كرون 
(«0ءK Nos‏ الطيار المقاتل العائد من الحرب الفييتنامية› قد اقترح رسالة 


دكتوراه بموضوع طائرة مقاتلة بأجنحة متراجعة إلى الأمام. 
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بمساعدة إضافية من الستاذ هاري ر (Harry Schaeffer)‏ اقترح کرون 
بناء أجنحة متراجعة إلى الأمام مكونة من طبقات من مواد مركبة بلاستيكية - 
ليفية مصممة لزيادة صلابة الفتل بشكل كبير. ويجب أن تملك مثل هذه 
الأجنحة سرعات تباعد فتل خارج مجال الطيران. لاحقاًء وكمسؤول في وكالة 
مشاريع البحوث المتقدمة للدفاع (04۸۴4)» كان لدى كرون الفرصة الغير 
عادية للمساعدة فى تحويل بحثه إلى طائرة عملية» هى طائرة البحث الناجحة 
غرومان 29۸-×› (Grumman X-29۸)‏ . 


Aileron - Reversal Theories ةwngaكرel نظريات دة الدحرجة‎ 5 - 9 


تعتبر دفة الدحرجة المعكوسة (۲41٠۷١١-«٠ءءانه)‏ ذات صلة وثيقة بتباعد فتل 
الجناح» فان فكس هذه الدفة تضم أيضا جدل الجناح شبه السكوني. كما 
تحد دفة الدحرجة المعكوسة من مناوراتية الدوران في السرعات العالية 
والارتفاع المنخفض. وفي السرعات الجوية» حيث الأجنحة ما ترال ف 
حدودها البنيوية» فإن عزوم الدوران ))٠١۹u(‏ والفتل المطبقة على الأجنحة من 
خلال انحراف دفات الدحرجة يمكن أن تجدل الجناح في الاتجاه المعاكس بما 
يكفي لإلغاء معظم رفع دفة الدحرجة أو عزم التدوير» وحتى في عكس تأثير 
دفة الدحرجة» وتدعى السرعة الجوية التي عندها يحدث إلغاء كامل لعزم 
الدحرجة بسرعة دفة الدحرجة المعكوسة (الشكل 19 - 2). وبما يشابه رفرفة 
الجناح Î (wing’s fultter)‏ سرعات «(torsional divergence speeds) Jill elî‏ 
يجب أن تكون سرعة دفة الدحرجة المعكوسة عبارة عن رقم نظري فقط»› تماما 
خارج مغلف تشغيل الطائرة» وبهامش أمان كافِ. 


CE N N CO E ET NEI 

السکونى (yاoعe )Etki«s ¶uasi-sta tic cat‏ . وکان من الضروري تفط اول عمل 
E E DC E E‏ 
متاحة في ذلك الوقت )1932 .(Cox and Pugsley,‏ يتم تمثيل الجناح نفس 
أسلوب الجسم شبه الصلب الموصفة لمشكلة تباعد فتل الجناح. ذلك» أنه تم 
اختيار المقطع المرجعي على طول الجناح وعزم استرداد المرونة المتعلق 
بالانحراف الزاوي لهذا المقطع. وهنالك مثال حديث على مقاربة الجسم شبه 
الات اة الد ج اكور مط جن قل سات هرف رال 


.(1962 ele) (Bisplinghoff and Ashley) 
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سامير للدرجا للام مرن 
لىك لجاع للب 


700 600 500 400 300 200 00/ 0 
السر حة المسجلةء:۷ ميلء ساحة 


الشكل 2-19 مثال على تأثير مرونة الجناح في سرعة الدحرجة المتاحة. بيانات الطائرة 
Repub P-470-1-R٤‏ عند ارتفاع 4000 قدم. حدثت دفة الدحرجة العكسية عند سرعة 
5 ميل/ ساعة (من : 1947 ,868 .(Toll, NACA Rept.‏ 


لقد أنتج توسيع مقاربة الجسم شبه الصلب إحدى أكثر المفاهيم إفادة في 
المرونة الجوية السكونية» وهي نسبة المرونة إلى فعالية صلابة سطح التحكم. 
وفي الحالة ثنائية البعد البسيطة» تتعلق هذه النسبة فقط بمعامل تأثير المرونة» 
أو بزاوية الفتل لكل وحدة عزم فتل مطبق» أو بالتغيرات في معامل جزء الرفع 
لكل وحدة زاوية هجوم وانحراف دفة الدحرجة. أو بالتغير في معامل جزء 
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العزم حول المركز الإيروديناميكي مع انحراف دفة الدحرجة» وبنسبة المسافة 
بين محور المرونة والمركز الإيروديناميكي إلى طول وتر مقطع الجناح. 

بمعنی إن كل شىء أتى بعد ثنائى الأبعاد» أو شبه صلب» كان عبارة عن 
مقاربة تنعيم» للتعامل بشكل سلس مع مشاكل الطائرات الحقيقية. على سبيل 
المثال» في عام 1945 عبر الدكتور آلکسندر فلاکس (×ھ۴1 .8 ex۲ا۸)‏ عن 
توزیع فتل الجناح باتجاه باع الجناح (anwiseمsp)‏ على أنها نماذج متوضعة 
بمطالات غير محددة. وتم إيجاد نمط المطالات من خلال مبدأً العمل 
الافتراضى» فى حل المعادلات الجبرية الآنية. وقد أطلق العديد من المؤلفين 
عليها طريقة غاليركين («kiاماه6).‏ لاتزال» طرق العناصر المنتهية -عااہا؟) 
methods)‏ ementاء‏ التي سمحت بحل مباشر ألغى الحاجة إلى نمط الأشكال 
اiنئnفiترضة (assumed mode shapes)‏ . 


9 - 6 جار ب الطيران بدفة دحرجة معو wة Aileron-Reversal Flight‏ 
Experiences‏ 
فى الحرب العالمية الثانية كان لدى المقاتلة اليابانية 26١‏ أداء 
ا جداً عند السرعات العاليةء عائداً إلى فتل الجناح» حيث 
استغل الطيارون الأمريكيون هذا الضعف» وبالتالي تجنبوا القتال الدوراني 
com 26(‏ عinاءاiه)‏ ورسّخوا تقنيات المرور الوحيد بسرعة عالية. وفى السرعات 
NE AE ANOS EISEN LEO‏ 
للدوران فى الطائرات الأمريكية» حيث كان تشغيلها قريباً من سرعات دفة 
اللخ ا 
إن دور دفة الدحرجة المعكوسة العائد إلى مرونة عزم الفتل على مهمات 
الطائرة بوينغ ستراتوجيت 8-47 تم ذكره في الفصل الثالث» «جودة الطيران 
أصبحت علما». ولقد حاول مهندسو شركة بوينغ التعامل مع مشكلة انعكاس 
الدحرجة (21٤إم۲۵۷-ااه)‏ عندما صمّمت الطائرة 8-47. (1970 ,ئ«ذ)إم۴) . وكانوا 
يعلمون أن هناك مشكلة كامنة لعكس الدحرجة منذ انحراف طرفي جناح الطائرة 
B7‏ بحوالى 35 قدماً بين الحمولات العظمى الموجبة والسالبة. باستخدام 
أفضل مقاربة كانت معروفة في ذلك الوقت. فإن التكامل الشريطي م«ااء) 
integration)‏ الأحمال الهوائية للانحناء (102dإنه‏ اهiوإه))‏ يتوافقان مع المرونة 
على طول باع الجناح» وقد تنبأت هذه الطريقة بسرعة الوصول لدفة تدوير 
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معكوسة أعلى بكثير من السرعة المحددة بالتصميم. ولسوء الحظ» لم تأخذ 
هذه المقاربة بالاعتبار انحناء الجناح العائد إلى أحمال دفة الدحرجة. كما أن 
انحناء الجناح لفترة طويلة في الا ختحة المتراجعة يؤدي إلى جدل إضافي ناتج 
من الجدل الإضافي. ولقد اتضح أن السرعة الفعلية لعكس دفة الدحرجة تكون 
ضعيفة جداً للمهمات على ارتفاع منخفض. ونقلاً عن محاضرة بيركينز فون 
کارùla (Perkin’s von Kûrmûn)‏ : 


إن الحل النظري الكامل للمشكلة كان الشروع به في نفس الوقت [كتطبيق 

بقة الشريط] وبسبب تعقيده وقلة المساعدة الحسابية» تم الوصول إلى الجواب 
الصحيح بعد سنتين على أول طيران للطائرة 8-47 . وتم الشروع بالمقاربة 
الثالثة للمشكلة من قبل خبراء شركة بوينغ الذين وضعوا معا اختبارا خاما 
يتضمن نفقا هوائيا مؤقتا ونموذجا من خشب البلسا المقوى بعضد معدني 
الذي تم وضعه على مغزل في النفق مع دفات دحرجة منحرفة ودرجة 
حرية مفتوحة فى الدحرجة. تمت زيادة سرعة النفق لغاية ما بدأت سرعة 
فة النموفج بالهبوط ومن ثم بالانعكاس الفعلي. کانت هش ص 
نموذج دفة الدحرجة المعكوسة التي جاءت قريبة جدا من تجربة النموذج 
الحقيقي. إلا أن الاختبار كان بدائياً لدرجة لم يؤخذ به جديا كذلك 
جاءت إعادة النتائج متأخرة للتأثير في تصميم الطائرة 8-47 . 


وفقاً لوليام كوك ٤٥٥(‏ .8 صهنا۷W)»‏ لم يكن لدى الطائرة 8-47 انحراف 
انحناء جناح مفرط فقط عائد إلى قوة دفة الدحرجة» بل أيضا انزلاق في انحناء 
علبة تثبيت الوصلات (كاصذهز 4ه)اهط ×0ط)» ما يجعل الأجنحة تأخذ تغييرا 
صغيراً دائماً في الشكل بعد كل دوران. وأدت هذه المشاكل إلى اختبار كوابح 
الدحرجة (كصهعانه إمازممء) على الطائرة ٠8-47‏ بالرغم من أن إنتاج الطائرة بني 
على استخدام نوع قلابات الدحر جة (ك«هعانه ممرا-مها؟) العادية. 


19 7 کوابح الدحرجة تقلل من فتل الجناح فى الدحرجة ءeاiهSp‏ 
Ailerons Reduce Wing Twisting in Roll‏ 

تعتبر کوابح الدحرجة کعلاج لفتل مرونة الجناح فى الدورانات الظاهرية› 
ويبدو أن التجربة الأولى لها كانت على الطائرة 8-47. لكوابح الدحرجة مقطع 
eعjوم‏ رڑg (Pitching moment)‏ أقل لتغير رفع معطى من قلابات الدحرجة» 
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وهو ما يعني عزوم فتل جناح أخفض. لقد أتت توصية استخدام القلابات 
على الطائرة 8-47 من غى تاونسيند (ل«عئ«سها رس6). الذي كان لديه 
خبرة بالقلابات على الطائرة مارتين .)31٤1«(‏ ومن وثيقة غير منشورة 


لكووك: 


لكي يتم اختبارهم بسرعة» حاولنا أولاً بمخطط منبثق -صن-ص0م) 
(۳۴ططعء» حیث تمتد جنیحات وقلابات قطع عديدة بالكامل في تسلسل 
لدي تدوير مقود الطيار. قد برمجت صمامات بملف كهربائي لكل منها 
مکبس هيدروليکي لكي تنتج التسلسل. على آي حال» کان هذا متداخلا 
ويدعو إلى التحكم التناسبي وهو ما عمل به لاحقا على القاذفة 8-52 . 
الخطوة التالية في التعقيد كانت على نموذج 7 الأو لي (prototype‏ 
(707 ع801 80 » عندما تم إقرار استخدام الكابح ليس فقط من أجل 
تحكم الدحرجة» بل أيضاً من أجل كوابح الفرملة الهوائية» وعلى 
الأرض لتفريغ الجناح من أجل أفضل فرملة» مما تطلب وجود «علبة 
مزج» (×0ط۲٥×«)‏ . في حين أثبت هذا النظام وثوقية على بوينغ 707 
ونماذج لاحقةء فإن برمجة الكوابح كهربائيا توفر المكان والوزن» وربما 
من شأنها أن توفر تحكم دحرجة آمن باستخدام التكرار المُّزود بكوابح 
بأقسام متعددة. وتستمر دفة الدحرجة المتحكم بها ميكانيكياً بتأمين نظام 
احتياطي جيد للطوارئ [الشكل 3-19]. 


إن كوابح السطح العلوي للجناح من أجل التحكم الجانبي» يتم زيادتها 
أحيانا من خلال قلابات - دحرجة للتحكم بالسرعة المنخفضة» وهي معامل 
قياسي للجناح المتراجع بنسبة وجاهة عالية في النفاثات الحديثة. ويمكن 
رؤيتها في مجموعة كبيرة من الطائرات» مثل دوغلاس ۸30-1؛ لوكهيد -ا1 
1 و54-°€؛ كونفير 880M؛‏ ماك دونيل دوغلاس 10-0° ,9-0° DC-8,‏ 
و11-MD؛‏ أيرباص 0 و4320؛ وبوينغ 167 ,751 ,747 ,737 ,727 ,8-52 و777 
(الشكل 19 - 4). وعندما تم تركيبها تماماً أمام قلابات الجناح بشق ل6ااهاء) 
(apsاf wing‏ أصبحت الكوابح عبارة عن أنظمة تحكم على طول الشق عندما 
تكون القلابات في الأسفل» مُحدثة علاوة إضافية في قوة التحكم الجانبي عند 
السرعة المنخفضة. 
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القلاية الداحخلية 


الكوايح الداخلية 
| 


دقةائد حر _جةائداخئية 
حئلق حادم الحقات 


کڪ 


القلاية الخارجية 


الشكل 3-9 تنسيق دفات الدحرجة› الكوابح› والقلابات على الطائرة بوينغ 707 . يتم 

التحكم بقلابات الدحرجة الداخلية والخارجية يدوياًء بمساعدة الموازن الإيروديناميكى 

الداخلي والتوازن أو الجنيحات بتروس (تدعى هنا خدم الجنيحات). تكون تشكيلة الكوابح في 

ف الشق (منا-اهاء)» تقع تماما قيا القلاباٿ. (مر» : 1991 ,707 .(Cook, The Road 1o 1he‏ 
تقع تماما قر بات. (من 


ما تزال دفة الدحرجة المعكوسة مشكلة محتملة حتى في عصر الطائرات 
الحديثة الأسرع من الصوت والكمبيوترات الرقمية» وعلى الطائرات ذات 
الأجنحة المستقيمة بالاضافة إلى المتراجعة. وهذا أشير إليه بمخطط مقارنة 
تصميمات دفات الدحرجة المتنوعة لمقترح بوينغ S51‏ 2707. وتكون كوابح 
الدحرجة ضرورية لتجنب معظم الفقد في قدرة تحكم دفة الدحرجة العائد إلى 
فتل الجناح في السرعات العالية» حتى من أجل الجناح 2707 بنسبة وجاهة 
منخفضة (الشكل 19 - 5). 
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الشكل 4-19 طائرتان مع کوابح شقيَة (م1ا-٤ه1ء)‏ للتحكمات الحانبية ولتصغير الخسارة في 
قدرة التحكم عند السرعات العالية العائدة إلى جدل الجناح : ماك دونيل دوغلاس 5٤٥-10‏ 
(فوق) ولو كهيد 1011 (أسفل). في كل حالة تم استخدام قلابات دحرجة #صرا-مها؟) 
(‰05ء‌اiه‏ خارجية صغيرة في السرعات الحوية المنخفضة (من : لan‏ 8373 NASA TND‏ 
(TND 8360, 1977‏ 
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Aeroelastic Effects تأثيرات المرونة فى الاستقرار الطول السكون‎ 8-19 
on Static Longitudenal Stability 

لقد كان هناك عدة دراسات منشورة عن تأثيرات المرونة الجوية فى 
الاستقرار الطولي السكوني» تعود إلى عام 1942. ولكن هذا الموضوع لاقى 
اهتماماً واسعاً مع ظهور الطائرة بوينغ ستراتوجيت 8-47 المتقدمة جد 
والمرنة» فى أول طيران لها عام 1947. قدم ريتشارد سکووغ (Richard B.‏ 
(8٥هSk‏ من N4٥۸4‏ تقريراً على تفاصيل تأثيرات المرونة في الاستقرار والتحكم 
السكونى لهذه الطائرة (1957 ,و٥٥5k)‏ على أساس العمل المصنف المنجز قبل 


دقةالد حر جةائطر قية 


کایج یشق 


دقة الدحر ية داحخلية 


الشكل 5-19 تأثيرات رقم ماخ والضغط الديناميكي (4) في فعالية ثلاثة تصاميم لدفة 
الدحرجة لشركة بوينغ 1 2707 . یکون انحراف الكابح بشق (10۲ء-۲٥11همء)‏ فعالا عند کل 
السرعات» بينما تكون دفة الدحرجة المعكوسة الطرف فعالة عند رقم ماخ 1. Perkins, : ja)‏ 
.(Journal of Aircraft, July-August 1970‏ 


والغريب» أنه في حين أن بعض التأثيرات الفردية كانت كبيرة» إلا أن سكووغ 
وجد أن تعديل المرونة العام للاستقرار والتحكم الطولي يكون صغيراً (الشكل 19 - 
6. يسبب الانحناء المتناظر للجناح تقرس أطراف الجناح أعلى عند زيادة زاوية 
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الهجوم» وهذا يحرك الحمولة الهوائية نسبياً إلى الداخل» منتجاً انزياحاً لمركز 
الجناح الإيروديناميكي إلى الأمام» أو مزعزعاً الاستقرار. وعلى أي حال» هناك 
خسارة واضحة في الرفع عند زوايا الهجوم الموجبة» وبالتالي تخفيض في ميل 
منحني الرفع. هذا هو الاستقرارء وزيادة التأثير النسبي لرفع الذنب. 

إن انحناء جسم الطائرة تحت تأثير الحمولات الإيروديناميكية للذيل هو 
مزعزع للاستقرار. ذلك لأحمال الذنب إلى الأعلى» ينحني مؤخرة الجسم 
للأعلى» و بذلك زاوية هجوم الذنب وعزم استرداده. وعلی أية حال یتم 
إلغاء هذا الآثر إلى حد كبير من خلال انحناء مؤخرة الجسم إلى الأسفل 

تحت تأثير وزنه وتأثير وزن مجموعة الذنب» في السرعات المنخفضة 
المرتبطة بزوايا الهجوم العالية. تماماً كما أن فتل الجناح يؤدي إلى دفة تدوير 
معكوسة عند سرعة عالية بشكل كاف» فإن فعل الانحناء العمودي للجسم 
الخلفي يؤدي إلى دفة رفع أو تحكم طولي معكوس. ففي حالة تحكمات دفة 
الرفع» يضاف جدل دفة الموازن إلى المشكلة )1942 (Collar and Grinsted,‏ 
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النضخط الديتاميكي,, )۴ b0/sSJا1 q,‏ 
الشكل 19- 6 التأثير العام للمرونة (رناان×٥۴1)‏ في الاستقرار الطولي السكوني لطائرة البوينغ 
8-7 . يكون التأثير الصافي معتدلا» وتكون النقطة الحيادية مزاحة إلى الأمام فقط ب 7 في المئة 
عند ضغط دینامیکی مساو 500 باوند/ قد ”. (من : 1957 ,1298 .(Skog, NACA Rept.‏ 


الطرق الأساسية لتحليل المرونة الساكنة المستخدمة أعلاه إلى وقت عندما 
أدخلت طرق العناصر المنتهية وكانت طريقة تأثير المعاملات. إن الشروح 
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المبكرة لطريقة يقة تأثير المعامل كانت قد أعطيت في بي وسیرز (ا4م؟ لصھ ۴1) 
(عام 1949( وفي مذكرة بحوث سرية في NACA‏ عام ı0‏ التي تبت من 
قبل ریتشارد سکووغ (Harvey H. Brown) ùglرڊ aaرlag (Richard Skoog)‏ . 

بحدود عام 1954 هناك علاقة مهمة قد ذكرت بين الاستجابة الترددية 
وخصائص المرونة»ء فإذا كانت المرونة عبارة عن فرع من الرياضيات البحتة› 
فان هذه العلاقة ستذكر بو صفها نظرية › في هذه الشروط : 

إن الاستجابة الترددية للطائرة عند الترددات التى تقل عن نمط الانحناء 

البنيوي الأخفض. أو أنماط الفتل ينبغي أن تتوافق مع توابع نقل الجسم الصلب 

المحسوبة عندما يتم تضمين تأثيرات المرونة الشبه سكونية. 

تم إثبات هذه العلاقة ES‏ مع الطائرة بgيiخغ B-47 (Cole, Brown, and‏ 
(em4«,1957ااH0»‏ موفرةً فحصاً هاماً على طرق المرونة السكونية. وفي 
الثمانينيات» زودت هذه العلاقة بالقاعدة لمقارنة طرق المرونة الشبه سكونية 
البديلة من أجل القاذفة الخفية نورثروب 8-2 . 


Stabilizer Twist and Speed جَدل دفة الموازن واستقرار السرعة‎ 9 - 9 
Stability 


لقد بيّن كولار وغرينستيد (عام 1942) أن توضع دفة الموازن يمكن أن 
يكون لها تأثير في السرعات العالية في الاختلاف مع السرعة لقوى عصا دفة 
الرفع اللازمة للموازنة. ويسمى هذا الاختلاف استقرار السرعة. قوى دفع 
العصا يجب أن يكون لها حاجة للموازنة في السرعات المتزايدةء بحيث إذا 
تركت العصاء ستأتي إلى الخلف» رافعة أنف الطائرة إلى أعلى» ومخفضة 
بالتالي السرعة. 

يتطلب في الطائرات المزودة بدفات موازنة بحافة أمامية إلى أعلى زوايا 
دفة رفع E s‏ إلى أعلى لموازنة الطائرة في طيران المَسير. وستضع 
زوايا دفة الرفع إلى أعلى حمولة إلى الأسفل على العضادة الخلفية لدفة 
الموازن» التى تميل إلى جَدّل دفة الموازن أكثر فى اتجاه الحافة الأمامية إلى 
O N TT E‏ 
يتطلب زوايا دفة رفع إلى أعلى وقوى شد العصا. لكن هذا u‏ إلى سرعة 
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عدم الاستقرار» وتكون قوى شد هي المطلوبة لموازنة الزيادة في السرعات 
بدلاً من قوى دفع. فالطائرة دوغلاس سكاي شارك ۸25-1» مع دفة موازن 
قابلة للتعيير» كان عندها هذه المشكلة حتى أن جنيح دفة رفعها يجعل حافتها 
الخلفية إلى أعلى. وتتسبب دفة رفع هذه في تعويم الحافة الخلفية إلى أسفل في 
طيران المَّسير والموازن ليتحمل حافة أمامية إلى أسفل أكثر» وبالتالي تصحيح 
المشكلة. 


يمكن أن يحدث عكس المشكلة على الطائرات التى دفات موازناتها 
مجهزة بحواف أمامية إلى أسفل» حيث تكون SL Ea‏ إلى أسفل 
مستخدمة على بعض الطائرات لتحسين رفع العجلة الأنفية للإقلاعات بمركز 
ثقل إلى الأمام. ويمكن أن تؤدي منصة الحافة الأمامية إلى أسفل إلى سرعة 
استقرار مفرطة» مما يتطلب قوى دفع كبيرة للموازنة في الانقضاضات. وإذا 
دخلت طائرة بمنصة دفة موازن بحافة أمامية إلى أسفل في انقضاض حلزوني 
غير متوقع وقوی دفع لم تغذ بعد» فيمكن عندها للتسارع العمودي أن يتجاوز 
الحدود البنيوية. ويعتقد بأن هذا الأثر هو المسؤول عن بعض الأعطال البنيوية 
کن الا ا ب ا ا ف وة الاو فى لار ات عاك لدا 
وار فت أن هذا قد يكون السبب لبعض أعظال الطائرة بيتش بونانزا 
(Phillips, 1998)‏ . 


إن مشكلة المرونة المتعلقة بجّدل دفة الموازن تعتبر كمداخل تحكم زائفة 
والتي تنتج من تشوه جسم الطائرة تحت حمولات المناورة. إن انحراف هيكل 
الطائرة تحت عامل الحمولة الموجب قد سبب مداخل التحكم التي زادت من 
عامل الحمولة على الطائرة فوت 0-1ا۴8» (8,1998مط:ا۴¡1). وكانت مزعزعة 
للاستقرار في المناورات. بعكس موضع الربط في نظام تحكم دفة الرفع ينعكس 
التأثير» ويوفر الاستقرار بدلا من ذلك. 


Dihedral Effect of a تأثيرات الزاوية الشنائية للجناح المرن‎ 10 - 9 
Flexible Wing 


إن تأثير الزاوية الثنائية و)» عبارة عن عزم الدوران العائد إلى زاوية 
الانزلاق» المحدد بشكل رئيسي من خلال الزاوية الثنائية للجناح. على أي 
حال تفر الزارية التائبة للطاترات بالا جتهة المرنة بشكل حرط عا 
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لحمولات رفع الجناح» وإن أطراف الجناح التي تتدلى عندما تتوقف الطائرة 
يمكن أن ترتفع في الطيران فوق مستوى الجذور» محدثة زاوية ثنائية موجبة. 

تلتوي أجنحة الطائرات الشراعية من الألياف الزجاجية عالية الأداء صاعدة 
بشكل مخيف إلى أعلى في الطيران» وبشكل خاص عندما يكون للطائرة الشراعية 
قامل تخمرلة غالبا فى الدزرانات: والتتلهات التمردية (الشكل 19 7): 


الشكل 19- 7 تقوس الأجنحة المرنة إلى أعلى للطائرة الشراعية عالية الأداء الصتعة من الألياف 
الزجاجية. يضيف التقوس إلى فعالية زاويتها اlilأئıة .(Photo Steve Hines)‏ 


لقد اعتبر تحليل رودين المبسط عام 1955 تأثيرات الحمولات الهوائية في 
الجناح المتدلي فقط. وتم توسيع التحليل ليتضمن تأثيرات الحمولات الهوائية 
اللامتناظرة (1965 ,«ءإله۸)» حيث تسبب الحمولات اللامتناظرة بعضص 
التضخيم للزاوية الثنائية. كما تم استخدام النظريات المصفوفية في هذه الحالة» 
مع تأثير المعاملات الهيكلية والإيروديناميكية (الشكل 8-19). 
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50 40 30 20 10 0 
ضط التقق الديتاميكي, (؟مp) Q‏ 


الشكل 8-19 تأثير الضغط الديناميكى فى أثر الزاوية الشنائية للطائرة دوغلاس ۸35-1×» 
عند زاويتي هجوم. يكون رفع الجناح قريبا من الصفر عند زاوية هجوم للجسم تساوي - 3 
درجة» وهنا انحناء قليل للجناح وتغير في أثر الزاوية الثنائية (من : ۸6۸82 ,”ءلإهR‏ 
Report 725, 1989)‏ . 


9 - 11 العناصر المنتهية أو طرق اللوح في المرونة الشبه سكونية 
Finite-Element or Panel Methods in Quai-Statie Aeroelasticity‏ 
يتطلب تحليل تأثيرات المرونة الشبه سكونية موازنة الأحمال الهوائية مقابل 
صلابة البنية وتوزيعات الكتل. وبسبب تعقيد المشكلة» فقط كانت طرق التقريب 
هى المتاحة لعدة سنوات. وأدى وصول طرق العناصر المنتهية أو اللوحات 
كلتاهما في التحليل الهيكلي وفي الإيروديناميك جعلتا بدقة من تحليل المرونة 
ا کے ی و رن ر 
في مقاربة إيروديناميك العناصر المنتهيةء تم تقسيم سطح الطائرة إلى 
العديد من اللوحات الشبه منحرفة عموماًء أو العناصر المنتهية. وتحت الأحمال 
الإيروديناميكية والعطالية» تجد البنية التوازن متى تكون شروط الحدود مُرضية 
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في نقاط التحكم مثل خط المركز عند 4/3 الوتر للوحة الإيروديناميكية أو عند 
حواف اللوحة الهيكلية. ولقد سبقت طرق العناصر المنتهية في التحليل الهيكلي 
فلك اال الار وتاس رات دة 

ُعيت طريقة إيروديناميك العناصر المنتهية الأولى»ء بتحليل شبكة الدوامة» 
ویبدو آنه قد تم تطویرها من قبل شخصین بشكل مستقل. وتم توثيق تحليل 
شبكة الدوامة في شركة بوينغ داخليا وفي تقارير معهد بحوث الفضاء السويدي 
من قبل روبيرتٽت (P. E. Rubber†)‏ عام 2 وسفين ھıيدùla (Sven G. Hedman)‏ 
عام 1965» على التوالي» وفي بضعة تقارير أخرى لنفس الفترة. لقد دمج 
الدكتور أرثور دوستو R۸. Dust٥(‏ uط٤A)‏ وشرکاؤه في شركة بوينغ طرق 
العناصر المنتهية للإيروديناميك والهيكل هذه في نظام مرونة العناصر المنتهية 
یسمونه (1974 ,هstا2)‏ ۴1۴×۲۸8 في الفترة من 1968 إلى 1974. 


تتطلب طرق العناصر المنتهية في المرونة شبه السكونية توليد الكتلة» والأثر 
الهيكلى» ومصفوفات الأثر الإيروديناميكى. والمصفوفة الكتلية هى كتلة هيكل 
الطائرة المخصصة لكل عنصر. تحول مصفوفة معاملات الأثر الهيكلى الانحرافات 
في نقاط التحكم في عنصر وحيد إلى قوى وعزوم مرونة في العناصر الآخرى» 
كما تحول مصفوفة معاملات الأثر الإيروديناميكي زاوية الهجوم في عنصر وحيد 
إلى قوى وعزوم إيروديناميكية تؤثر في العناصر الأخرى. 


من المثير للاهتمام أن وصول طرق العناصر المنتهية للمرونة شبه السكونية 
يتطابق مع الحاجة إلى الطرق التي تفسر التشويهات الهامة على طول وتر الهيكل. 
بحيث كانت طرق المرونة شبه السكونية المستندة إلى نظرية خط الرفع ملائمة 
للطائرات المرنة من جيل بوينغ 8-47 ودوغلاس 0٤٥-8‏ والطائرات دون سرعة 
الصوت بأجنحة طويلة» وضيقة. إن التحليل الصحيح للمرونة شبه السكونية لنسبة 
وجاهة جناح ضعيفة» وأشكال مساقط هيكل جناح معقدة للقاذفة الخفية نورثروب 
8-2 وطائرات الركاب بسرعة فوق صوتية» يتطلب طرق اللوحات ١S1R۸A؟NN۸‏ . 

وأن "#۴4١‏ هو برنامج حاسوبي لتحليل العناصر المنتهية للهيكل 
ويستخدم على نطاق واسع. ويدعى الإصدار الذي تمتلكه شركة ماك نيل - شويندلار 
ب .MSC/N STRAN‏ مع إضافة نماذج العناصر المنتهية للإيروديناميك إلى نماذج 
الهيكل الحالية باستخدام تقنيات الاستيفاء وتشكيل المنحنيات للربط بين الاثنين. 
ويمكن أن يشكل هذا الإإصدار تحليل المرونة شبه السكوني (الشكل 9-19). وكما 
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ينسب هذا الإنجاز إلى عدد من الأشخاص» بما فى ذلك الدكاترة ريتشارد ماك نيل 
(Richard H. MacNeal)‏ ووليام رودن« «(E. Dean Bellinger) رجiılaب jy‏ 
روبرت ھاردر «(Robert L. Harder)‏ ودونالد (Donald M. McLean) jal Ala‏ . 

Kee Ke Mee Mer 


fr 7 77 
+ 
D' Kg + Kg DT Ko, + Kê, ر‎ D" Mee + Mre DT Ma + Mr | | 


Ke, Pe 
Dî Ke + KE oP, +P 
(X x f 1 


قي هذه المعادئة: 
د أشعة الاراحة أو المصقوقات العمودية 
۳۴ = مصقو قات صلاية الھیکل 
MM‏ = مصقوقات کتئة اگذھیکل 
۳ = مصقوقات القوة الإيروديتاميكية 
D‏ = مصقوقة تمص الجسح انصسثب 


الشكل 9-9 شکل من المعادلات المصفوفية للمرونة شبه السكونية N .۸5S1R4١‏ . معالجات 
إضافية تكون مطلوبة للوصول إلى مشتقات الاستقرار والتحكم للمرونة غير المقيدة. (من : 
Rodden and Johnson, eds., MSC/NASTRAN Aeroelastic Analysis User’s Guide,‏ 
1994(. 


9 - 12 مشتقات الاستقرار الملصححة مرو ت Aerelastically Corrected‏ 
Stability Derivatives‏ 
إن الحصيلة الثانوية الهامة لكل من طرق المرونة شبه السكونية الأولى 
والحديثة هي مجموعة من مشتقات الاستقرار والتحكم المصححة مرونياًى 
مثل مم٥‏ ووم©» التى يمكن أن تكون مستخدمة فى المعادلات العادية لحركة 
الجسم الصلب. على سبيل المثال» استنتج أتكين عام 1972 مساهمات 
المرونة شبه السكونية لنمط انحناء الجناح المتناظر من الدرجة الأولى إلى 
رفع الذنب والجناح» والتي آ ات من المكونات في مشتقات الاستقرار. 
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هذه البيانات عادة من أجل تأثيرات المرونة شبه السكونية التي تستخدم مفهوم 
نسب المرونة إلى الصلابة (1942 ,لء†ئ«iا6‏ 4ص إهااه٣).‏ تصون نسب المرونة 
إلى الصلابة فى البيانات المصححة مرونياً كل اللاخطيات والتفاصيل الأخرى 
الف ات او ن 0 و ا ق 
للسب المرونة إلى الصلابة لهذا الغخرض. 

لقد تم استخدام اختبارات النفق الهوائي على نماذج الرونة اشا 
للحصول على مشتقات الاستقرار المصححة مرونياً. لا يزال ثمة مقاربة أخرى 
هي اختبار النفق الهوائي لنموذج الجسم الصلب الذي تم تشويهه لتمثيل 
مجموعة معينة للأحمال الهوائيةء مثل تلك التي يسببها عامل الحمولة العالية. 
تم اختبار نموذج مشوه للطائرة تورنادو في النفق الهوائي» لتحديد تأثير المرونة 
في مشتقات الاستقرار. 


Mean and Structural Axes ةطwسوgتllو حلة المحاور الهيكلية‎ 13 9 


حتى بعد وصول طرق اللوحة» يبقى هناك مظاهر خلافية لمشكلة المرونة 
شبه السكونية» تتعلق باختيار المحاور. ويجب أن تنسب التشوهات الهيكلية إلى 
مجموعة من جملة النحاوؤر المرجعية» حيث يوجد أساساً مجموعتان من جملة 
المحاور المرجعية التي ستقوم بهذه الخدمة: 


الخيار الأول» يُدعى جملة المحاور الهيكلية» التى تطابق التردد الطبيعى 
لاختبارات الانحراف الهيكلى المخبرية أو مكافئها ا وتکون الا 
الهيكلية محاذية للمقطع المركزي الثابت للطائرة» على سبيل المثال» الدعامة 
الداخلية لهيكل الجناح عند المحور المركزي للطائرة. 

الخيار الثانى» هو جملة المحاور المتوسطة» وهو الخيار الوحيد المكون 
ن عاذت لرن ارط لرك لطا إن اة الارن المدر هة اة 
عن مفهوم مألوف في تحليل النمط الطبيعي» والتي تقابل النقطة الوسط لنمط 
الإهتزازات الطبيعي» النقطة التي من أجلها تكون جميع الانحرافات العَرَضية 
تساوي الصفر لحظياً. بينما يمكن أن تقاس معاملات تأثير الهيكلية أو أن 
تُحسب في نظام المحاور الهيكلية المختارة اعتباطياً» يجب أن يتم حساب 
حركات الرفع والهبوط لمرونة الطائرة في جملة المحاور المتوسطة» لتجنب 
الأخطاء المنهجية (1968 ,1964 ,#«انM).‏ إن صقل المحاور المتوسطة هر 
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استخدام جملة المحاور الرئيسية التي تحتسب فيها عزوم العطالة الموزعة 
اا ا لر عات اللة الظرلة. 


لقد استخدم جون ويک (R. E. Lawrence) سilرgl (John H. Wykes)‏ 
كلتا الطريقتين في عام 1965 في دراسة تأثيرات المرونة الحرارية الجوية في 
الاستقرار والتحكم» لكنهم دوّنوا الصعوبات المتضمنة في علاقة زاوية هجوم 
الطائرة بكلا النظامين. إن صعوبة زاوية الهجوم التي وجدها ويكس ولورانس قد 
ها ي خر كان اعا هل الال الو را ا و رة 
الهجوم» من جملة المحاور المتوسطة إلى الهيكلية (1984 (Rodden and Love,‏ . 
وحيث يكون التحويل مجدياً في نهاية الحسابات الديناميكية. نمثل مقالة رودين 
ولوف المصححة من IEE‏ ورودین .)Dykman and Rodden)‏ أيضÎ‏ 
معادلات التحويل من جملة المحاور المتوسطة إلى الهيكلية. 


الهيكلية الأكثر إقناعاً للدراسات الديناميكية مكان جملة المحاور المتوسطة»› كما 
أعطيت من قبل المحققين غير الراغبين في مواجهة صعوبات زاوية الهجوم. في 
مال تت نط على طائرة بجناح متراجع آل الآمام باستخدام جملة المحاور 
الهيكلية» فإن الجداول الزمنية لعامل الحمولة وللتسارع الزاوي بالرفع تعتمد 
على الاختيار الثابت لجملة المحاور» ومن الواضح أنها نتيجة خاطئة» حيث 
يتم تجنب هذا الخطأً بجملة المحاور المتوسطة. وتم استخدام جملة المحاور 
المتوسطة في برنامج ۴1۴8X51۸۴‏ . 


Normal Mode Analysis تحليل النمط الطبيعى‎ 14 - 9 


تحليل النمط الطبيعي» كما ينطبق على مشاكل المرونة المؤثرة في 
الاستقرار والتحكم» هو في الحقيقة شكل لنظرية الاهتزاز الصغير حول 
متخيرات حالة معطاة للحركة. وهذا يعود إلى مُعلم الميكانيك التطبيقي 
الانکليزي رووث (ط؛ده‌۸ .۳.3)» في القرن التاسع عشر. جسم يُفترض أنه حُرر 
من مجموعة قيود ابتدائية» وسمح له بالاهتزاز بشكل حر» سيؤدي بالتالي إلى 
مجموعة من الاهتزازات الحرة حول جملة المحاور المتوسطة» بحيث تبقى 
توضعاته الزاوية والخطية بدون تغيير. وتحدث الاهتزازات الحرة فى الترددات 
المتقطعة (الترددات الخاصة)» في أل الط لكام اة الع 
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بالطبع » فإن الطائرة لا تهتز بشكل حر»ء لكنها تكون تحت تأثير القوى 
والعزوم الإيروديناميكية. وتمت إضافة هذه القوى والعزوم إلى معادلات 
الاهتزاز من خلال حساب العمل المعطى خلال التوضعات المهتزة. وعلى 
نفس النمط» يجب أن يكون لتخيرات القوى والعزوم الإيروديناميكية العائدة 
إلى التشوهات أثر فى حركة جملة المحاور المتوسطة» أو ما نحن نطلق عليها 
حرکات الجسم ااا عد 


رفغا لار آتكين» إذا الم تكن الفصو لات الترددية كبيرة بين النرددات 
المهتزة الخاصة وحركات الجسم الصلب مثل اهتزازات الحركة الطولية السريعة 
أو الدوران الهولندي» فيجب إضافة معادلات النمط الطبيعي إلى معادلات 
الجسم الضلب العادية بحيث إن كل نمط طبيعي يضيف حالتين إلى مضفوفة 
متغيرات حالة الجسم العادية (الشكل 19 - 10). مثال مفيد على إضافة أنماط 
مرنة إلى محاكي الجسم الصلب تم توفيره من قبل شميدت وريني (عام 2001). 
وكانت جملة المحاور المتوسطة لميلن هي المستخدمة. 


لقد تم تنفيذ تحليل التحكمات المترابطة المرنة للنمط الطبيعي في الأوقات 
الآخيرة من أجل الحركات الطولية لكل من القاذفة الخفية نورثروب 8-2 وطائرة 
الببحث غرومان 294-×. وفي كلتا الحالتين» فإن مصفوفة متغيرات حالة النظام 
التي تجمع الجسم الصلب» النمط الطبيعي» الإيروديناميك غير المستقر من 
الدرجة الدنيا ومتغيرات حالة نظام تحكم الرفع (متضمن ديناميك المخدم) كانت 
من الدرجة 100 (2000 ,)ا8) . 


9 - 15 معادلات الجسم شبه الصلب Quasi-Rigid Equations‏ 


في حين تكون الأنمطة الطبيعية إلى حد بعيد الطريق الأكثر شيوعاً لتفسير 
تائیرات المرونة في الاستقرار والتحكم بالطائرة» أقل تجرداًء فإن طريقة النمط 
الطبيعى التقريبى المسماة التحليل شبه الصلب تستحق الذكر. ففى التحليل شبه 
اا د ل هك الغا اة من رخال مل ف اا ال 
المترابطة» مع المحافظة على الوضع بواسطة نوابض» بعد أن يتم إدخال النمط 
الطبيعي النقريبى لكل رايط 

يبدو أن تحليل الاستقرار والتحكم الديناميكي المبكر الذي مَنّل نمط انحناء 
الطائرة يكون التحليل شبه الصلب للطائرة بوينغ 8-47×» (1947 ,11# ۷). وكان 
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من المفترض أنه محور الاتجاه الوحيد وراء الحافة الخلفية للجناح. وهذا يمثل 
عملياً أول نمط انحناء غير متناظر للطائرة. 


٤ 8 1 3 
۰ BH 
٤ Tein : E 1 e 
ama a 0 
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الشكل 19- 10 أول ستة نمطة طبيعية في المحور المر كزي (٥١1اه١ءء)‏ لطائرة النقل بوينغ فوق 
الصوتية المقترحة» وفق نموذج البيانات المستخدمة في طريقة النمط الطبيعي لتأثير المرونة في 
الاستقرار والتحكم. تم تطبيع الأنمطة في المطال. الأنمطة 1و2 تكون لهبوط ورفع الجسم الصلب. 
(من : 1983 (Ashkenas, Magdaleno, and McRuer, NASA CR-172201, August‏ . 
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رتبت اختبارات الاهتزاز الأرضي أول تردد لنمط انحناء الطائرة 8-47 عند 
القيمة 2.3 دورة/ الثانية. وباستخدام الوزن المعروف لقسم الطائرة الخلفي» تم 
تحديد حجم النابض الفعال لإنتاج تردد الانحناء المقاس» حيث وافق تحليل 
الحلقة المغلقة للمخدم مع نتائج الطيران التي أظهرت بعض الاهتزاز في آول 
تردد لنمط الانحناء عندما كان جيرو السرعة الزاوية لمخمد الاتجاه متوضعا 
بالقرب من الذنب العمودي. وتم تصحيح المشكلة بتحريك الجايرو بالقرب من 
مركز ثقل الطائرة. 

تماما لما ور التجليل شه الصلب قربا ديلا طا التخليل الط 
الطبيعى» كان قد فعل الشىء نفسه بالنسبة إلى مشكلة المرونة شبه السكونية. 
ولقد تم إيجاد النقاط الحيادية والمناورة للطائرة نورثروبت YF-17‏ بهذه الطريقة 
.(Abzug, 1974)‏ 


9 - 16 نظام التحكم المترابط مع الأنمطة المرنة «ءاكرS C0٤01‏ 
Coupling With Elnstie Modes‏ 
إن ترابط نظام تخمید الاتجاه للطائرة B-47‏ م نمط انحناء جسم الطائرة 
قد تم حله ببساطة عندما تم تغيير توضع جيرو السرعة الزاوية لمخمد الاتجاه» 
ذلك أن عمل مخمد الاتجاه لدفة الاتجاه يتوقف عند عرض المجال الترددي 
المنخفض بما فيه الكفاية» حيث نمط الانحناء الجانبي نفسه لم يكن معززاً. 
يواجه ترابط أنظمة الاستقرار المتزايدة وأنمطة مرونة الطائرة بعداً جديداً 
من أجل أنظمة التحكم ذات عرض المجال الترددي العالي. فإذا كان نظام 
تحكم الطيران قادراً على التفاعل مع الأنمطة الهيكلية للطائرة» فيجب أن 
يكون استقرار التركيب مضموناً. لذلك تكون المقاربة التقليدية هي ربح 
الاستقرار» والذي تكون فيه استجابة نظام التحكم عند ترددات النمط الهيكلي 
مُخمدة من خلال المرشحات الثلمية. تخفض المرشحات الثلمية إشارات 
ترددات مشروطة. 
رغم الفعاليةء يُدخل المرشح الثلمي دائماً تأخيراً عند الترددات المنخفضة» 
التي يمكن أن يكون لها تأثير عكسي على جودة الطيران. وتحاول مرحلة 
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الاستقرار أن تستبدل أو تستكمل ترشيح الثلم بإيجاد ثنائيات القطب خارج أقطاب 
الانحناءات الهيكلية. إن ثنائيات القطب هي الشكل المستقر المُشار إليه في قسم 
«تابع تحويل ثنائيات القطب» الفصل العشرون» مع صفر تحت القطب في مستوي 
لابلاس ء. ويمكن التحكم بتوضع الأصفار للأنمطة المُعينة من خلال توضع 
الحساس» لكن التوضعات التي تنتج ثنائيات قطب مستقرة لبعض الأنمطة 


19 17 نماذج الطائرات المرنة بدرجة خقضة Reduced-Order Elastic‏ 
Airplaine Models‏ 


إن نموذج مرونة الطائرة الكامل المتضمن لمتغيرات حالة التأثيرات 
الإيروديناميكية غير المستقرة يمكن أن يكون لديه أكثر من 100 متغير حالة. 
وهناك مشكلتان باستخدام تلك النماذج المخبرية الموسعة في تصميم نظام 
التحكم. وتكمن الصعوبة العملية عندما يتم إضافة مخدم التحكمء التجهيزات› 
وقوانين التغذية الخلفية» حيث ستكون مصفوفة متغيرات الحالة كبيرة جدأ 
وسيكون التحليل متعباً. كما تظهر مشكلة ثانية عندما يتم استخدام بعض 
الطرق الأمثلية في تصميم نظام التحكم. ويمكن لنظام التحكم الأمثلي أن 
يتطلب على الأقل متغيرات حالة أكثر من النموذج المخبري» وهي نتيجة غير 
ا 

إن الطرق التي تم تطويرها والتي تخفض عدد متغيرات الحالة إلى 
مستويات مقبولة (بينما تحافظ في نفس الوقت على الخصائص الشكلية 
المسيطرة على مجال ترددي عريض بما فيه الكفاية)» تدعى بالمتبقيات. إن 
مقاربة المتبقيات عبارة عن كسر جزئي بسيط تم وصفه من قبل ستيفينس (عام 
2,) المستند إلى عمل لمايكيل اتانس (ك«ه1٤۸‏ 461طء¡M)‏ . وهذا يشمل 
فحص القيم الخاصة المخبرية وتقرير أية واحدة منها» هي عادة أنمطة المرونة 
عالية التردد» ليتم إسقاطها. کما تم الاستعاضة عن توسيع الكسر الجزئي 
ليشمل النظام الكامل من خلال النظام المخفض» معطياً معادلات حالة جديدة. 

طريقة أكثر تقدماً للمتبقيات تم وصفها من قبل نيومان (عام 1994)» وهي 
امتداد لأطروحة دكتوراه فى الفلسفة من جامعة ستانفورد لأينس» والتى تدعى 
المتبقيات مع جملة إحداثيات موزونة ومتوازنة. ۰ 
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18-9 نماذج الطائرات المرنة من الدرجة lillنqة Second-Order Elastic‏ 
Airplaine Models‏ 


يتعامل تحليل النمط الطبيعي مع النماذج الهيكلية الخطية» وخصوصاًء الترابط 
اللاخطي بين السرعة الزاوية للجسم الصلب وتشوهات المرونة التي تم إهمالها في 
تحليل النمط الطبيعى. على أي حال» يبيّن هذا الترابط فيما إذا عاد المرء إلى 
المبادئ الأولى في اشتقاق الأنمطه المرنة بواسطة طرق الطاقة. تقنياًء فإن شعاع 
الجداء العرضي للتشويهات الصغيرة المفترضة وسرعات التشويه الكبيرة هو تأثير لا 
خطي مهمل. تصفية أخرى تلك التي تم إهمالها في تحليل النمط الطبيعي العادي 

إن صياغات المرونة اللاخطية التى تتضمن هذه التأثيرات قد تمت دراستها 
من قبل محققي المرونة مثل كاري بوتريل »)Cary 5. 8v» ††r¡11(‏ لويجي مورینو 
»)Luigi Morino)‏ کافین ٤2۷1۸(‏ .۷ .۸)» ودوستو. بینما کانت التآثيرات 
اللاخطية مُعترفة لتكون ذات معنى للتحليل الشكلى للمركبات الفضائية المرنة» 
فإن الحاجة إلى هذا التطور غير أكيد للطائرات (1989 ,11إ)»8) . 


Concluding Remarks ملاحظات ختامية‎ 19 - 9 


كنتيجة لحوالى 40 عاماً من العمل المتعاون بين الإيروديناميكيين ومختصي 
الهيكل» تكون طرق المرونة لكل من الشبه سكوني والنمط الطبيعي متاحة من 
أجل تصميم الاستقرار والتحكم للطائرات المرنة. أيضاًء تكون برامج 
الكمسيزتراتة المتطورة المسشخدمة لطرق اللرحة اة تجاريا من أجل شكال 
الشبه سكونى ومن أجل تحديد النمط الطبيعى. 

كما هو معتاد في آي نظام تقني» لا يزال هناك مجال للتحسين. فالمهندس 
المتوسط في الاستقرار والتحكم بالطائرة هو أكثر في الداخل مع النماذج الصلبة 
للهيكل. هكذاء يبدو وكأن هناك حاجة للقبول المتزايد والتطبيقات والمنشورات فى 
طرق اللوحة الجديدة» لجعل هذا السلوك يتغير. إن التوسع في استخدام المواد 
المركبة في هياكل الطائرات وطرق تحليل الإجهاد الأكثر تطوراً من المحتمل أن 
يؤدي إلى هياكل طائرات أكثر مرونة في المستقبل. وهذا سيجعل من المهم من أجل 
مهندس متوسط في الاستقرار والتحكم أن يكون مهندس مرونة خبيرا بعقلانية. 
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(لفصل العشرون 


الاستفرار المتزايد 
Stability Augmentation‏ 


الاستقرار المتزايد هو تحسين صنعي لاستقرار الطائرة والتحكم بهاء يتم 
عموماً من خلال أنظمة تعمل بتغذية خلفية كهروميكانيكية» وتبقى فاعلة طالما 
يقبت الطاترة تست سيطرة الظيارالبشري. وعموما يخير الاستقران المخرايد 
مشتقات الاستقرار وأنمطه الحركة. 


ومن المهم أن تميّز بين الاستقرار المتزايدء وأنظمة الحس الصنعية» وبين 
الطيار الآلى. وفيما تمت مناقشة أنظمة الحس الصنعية» فى الفصل الخامس» 
الت e‏ تعديل استقرار العصا- حرة Gio sbi)‏ € نحو 
a E EN A A Se‏ 
ناحية أخرى يحل الطيار الآلي مكان الطيار البشري عندما يكون قيد الاستخدام. 


The Essence of Stability Augmentation ديljتll جوهر الاستقرار‎ 1 - ۵0 


لكي يكون الجهاز مُزيداً للاستقرار بحق» يجب أن بُغير تصميمه من 
خصائص طيران الطائرة بدون حتى إدراك الطيار. وهذا يعني أن خرج المُزيد 
يجب أن يضيف سلسلة من الأساليب إلى أساليب الطيار. يوضع خرج المُزيد 
داخل حلقة التحكم الأولية بين فُمرة القيادة وسطوح التحكم» ويجب أن يعمل 
على تحريك سطوح التحكم فقط» وليس تحكمات القّمرة. يكون مطلب عدم 


(*) وضعية استقرار العصا- الحرة (راناطهاء مءإ؟-)ء:ا5) : استقرار الطائرة بوضعية طيران اعتيادي بدون 
تدخل الطيار البشري من خلال التحكم بالقيادات. 
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تحريك تحكمات الطيار مُتجنباً إذا لم يدخل المُزيد في دارة التحكم الأوليةء 
الحاجة إلى مُزيدات ليس لتحريك قيادات الطيار» هو سطح التحكم المتكامل 
مع المشغل (۲هاهںاءة) (الفصل الخامس)» والمستخدم في أنظمة التحكم 
بواسطة الأسلاك (١إiس-رط-را؟)»‏ حيث تقبل مخدمات المحركات المتكاملة 
A SS O‏ 


في أنظمة التحكم بواسطة الكبلات (1eط4ء-رط-را؟)‏ يشكل خرج عزل مُزيد 
الاستقرار لدارة التحكم الأولية عن قيادات القَمرة مشكلة تصميم ميكانيكية صعبة 
دا ويعمل مثبت صمام التحكم )contra1 vaاve friction(‏ فى مشغلات سطوح 
التحكم على الحفاظ على ثباتية السطوح مقابل الإشارات الصغيرة لمُزيد الاستقرار. 
وعندما يحدث هذاء فإن المُزيد يقوم فعلاً بالإسناد» ويُحرك تحكمات القمرة بدلا 
من ذلك. النتيجة هي طائرة غير متزايدة الاستقرار في الاضطرابات الصغيرة 
والاهتزازات فتبدأ بانعراج ملتو غير اعتيادي. وهنالك علاج واحد لاحتكاك الصمام 
المفرط» يمكن أن يكون أسوأً من مشكلة الاشارة الراجعة الصغيرة» ويكمن فى 
مركزة قيادات القمرة بواسطة ماسكات نوابض قوية (امءاءك ع«ذامء روسط)» التي 
يجب أن يتغلب عليها الطيار في الاستخدام الطبيعي للتحكم. 


إن درجة تحكم أنظمة الاستقرار المتزايد هي اعتباز» آخر» تصميميّ مهم 
حيث إن المزيدات تعمل بشكل مثالي بدون تحريك قيادات الطيار» وسيكون 
الطيار غافلاً عن الأعطال غير المتوقعة في حدود تحكم المُزيد لغاية ما تبدي 
الطائرة ردة فعل ما. ثم» ينبغي أن يكون هناك ما يكفي مما تبقى من تحكم من 
قيادات الطيار ليضيف ويلغي مدخلات المزيد المعطلةء مع إبقاء بعض الشيء من 
الاحتياط. هذه كانت فلسفة التصميم لغاية وصول مفهوم الوفرة أو التكرار 
(رءصaلu«nلهء)‏ التكرارية» والأنظمة المُتزايدة للتصحيح الذاتي» التي تجعل التزايد 
منظوراً وخاضعاً للتحكم الكامل أو السيطرة على حركة سطوح التحكم كاملة. 

هذا ويتوقع أن يقوم الطيار الآلي» الذي يحل محل الطيار البشري متى 
كان قيد الاستخدام» بتحريك قيادات يتحريك قيادات القّمرة. وتكون الأعطال 
المفاجئة للطيار الآلي واضحة على الفور إلى يقظة طاقم الطيران. إن صلاحية 
التحكم الأكبر من مُزيدات الاستقرار تكون منظورة» حتى في الأنظمة بدون 
وفرة» وتصحيح العطل يكون ذاتياً. 
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0 - 2 الطيار الآلى فى التار يخ Automatic Pilot in History‏ 


يعود الاستقرار المُتزايد إلى حوالى عام 1945 فقط» بينما يعود تاريخ 
الطيارين الآليين إلى الطائرات والصواريخ» أو ما يسمى اختصارا الطيار الآلي 
(اaut0pi10)‏ (تلك الكلمة صدف أن كانت علامة تجارية لمنتج معيّن)ء بالحقيقة إلى 
ما قبل الأخوين رايت» مع تصاميم الشتك ھر ùla‏ كم (Sir Hirman Maxim)‏ 
عام 1891. ذلك التاريخ قد أخبر عنه العديد من الكتاب» من ضمنهم بولاي 
(ره![ه8) (عام 1951). لكن الرواية شائعة الانتشار عن تطوير الطيار الآلي تأتي في 


الفصل الأول من مجلة ديناميك الطيران والتحكم الآلى (Aircraft Dynamics and‏ 
utomatic Contro)‏ لماك رویر»› واشکتاز. وغراهام بتاریخ 3.,. 


وهنالك رواية تاريخية إضافية للطيران الآلي» هي لهيويت فيليبسس .۷) 
»Hewitt Philips)‏ في محاضرة له في O‏ (عام 9.) ویرجع کل 
هؤلاء الكتاب إلى العرض الرائع عام 1913 - 1914 «لنظام استقرار» سبيري 
(«إا٠مS).‏ الذي زود الطائرة المائية «كورتيس» بطيار آلى كامل. على أي حال» 
امل اقل اتال فم الا ناكرا ٠:‏ 

تحت أنظمة تخفيف هبات الريح (gust-alleviation systems)‏ شکا 
وا لار ان اطا وه من ليت اال الكل و لين 
نوعية المسير في ا المضطرب. ويقل الاهتمام بهذه الأنظمة الآن بسبب أن 
الطائرات الحديثة يمكن أن تطير فوق مناطق الاضطراب أو تستخدم رادار 
الطقس لتجنب العواصف. وهنالك مراجعة تاريخية كاملة لأنظمة تخفيف هبات 
الريح متوفرة في كتب الناسا المرجعية (1998 ,مناط۴) . 


The Systems Concept مفهو م الأنظمة‎ 3 - 0 


إن مفهوم هيكل الطائرة airframe)‏ باعتبارها جزءاً واحداً فقط في نظام 
ديناميكي كامل يشكل حيزا من تفكير مهندس الاستقرار والتحكم اليوم» عندما 
يواجه الحاجة إلى مزيد الاستقرار. رغم ذلك لم يقارب الباحثون الأوائل في 
الاستقرار المُتزايد المشكلة بهذه الطريقة (1940 ,رها1). لقد وسع إيمليه عمله 


)3#( هیکل الطائرة أو الصاروخ (airframe)‏ : هو جسم الطائرة أو الصاروخ وأجنحتها عدا المحركات و 
منظومات الدفع. 
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على معيار الجذور التقليدية للاستقرار لروث باستخدام (طاuه۸)‏ مشتقات 
استقرار الطائرة المكافئة (sع1v)‏ ۷م ityاstabi‏ entاequiva)‏ . إن المشتقات 
المكافئة هي أساساً مشتقات الاستقرار للتحكم الثابت مضافاً إليها جداءات 
مشتقانت التحكم مثل معامل عزم الانعراج Jll (yawing moment coefficient)‏ 
إلى انحراف دفة الاتجاه ونسبة المسننات (١٥1ا۵إ‏ ع«اإهمع). على افتراض أن 
نسبة المسننات هي انحراف التحكم لكل وحدة متغير لحركة الطائرة. على سبيل 
المثال» درس إيمليه نسبة مسننات تساوي 0.356 و1.116 درجة لزاوية دفة 
الاتجاه مقابل كل درجة زاوية الدحرجة» أو زاوية الاتجاه على التوالي. 


والهدف أن طريقة إيمليه لتحليل الاستقرار المتزايد تتعامل فقط مع الطائرة 
المُعذلة» بحيث لا يوجد عناصر ديناميكية أخرى ممثلة» على الرغم من أن 
تأثيرات التخلف على آلية المخدمات التي ا سطوح ET‏ 
بتمثيل غير ملائم بعض الشيء» وبزمن تأخير بسيط كاأول ثلاثة حدود من 
سلسلة قوى الأس. 

المفهوم الرياضي الرئيسي الذي يقود إلى طرق التحليل المتزايد الحديثة 
هو عناصر التحكم» التي يتم تمثيلها تخطيطياً بصندوق له دخل وخرج. ويتم 
ربط صناديق عناصر التحكم الواحد إلى الآخر» بحيث يخدم خرج الأول 
كدخل للآخر. وتتضمن عناصر التحكم الحساسات مثل الجيروسكوبات؛ 
ومحركات التحكم الهوائية (ء٤ة««سء«م)»‏ والكهربائية» أو الهيدروليكية؛ 
وبالطبع › دینامیکیات الهيكل› وزوايا سطوح التحكم کدخل› والحركة مغل 
السرعة الزاوية للغوص والاتجاه كخرج. يتم جمع وطرح الوصلات على 
المدخلات والمخارج حسب الحاجة» وبشكل خاص لإيجاد إشارة الخطاً. وهى 
الفرق بين مخارج النظام الفعلية والأوامر. 


Frequency Methods of Analysis الطرق الترددية للتحليل‎ 4 - 0 


لقد رافقت الطرق الترددية فى lلتحlيJ (frequency methods of analysis)‏ 
عصر الاستقرار المتزايد الحديث للطائرة الحديثة وتحليل الطيار الآلى. فقد 
ذكرنا وليام بولاي (هااه8 صهاا۷) في محاضرة عن الأخوين زات اها عام 
0 أن تطبيق طرق الاستجابة الترددية على حالة الطائرة جاء بعد عشر 
سنوات كاملة من استعمالها في تطوير قيادات المدفع المضاد للطائرات» وإن 
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بصمات جماعة الهندسة الكهربائية في هذا الحقل ما زالت واضحة في استخدام 
عبارات مثل الديسيبيل (8ءاءطإءمل) والآوكتاف )٥٥۲۵۷8(‏ فى بعض دراسات 
الاستجابة الترددية للطائرة. 


إن الاستجابة الترددية هى الحالة المستقرة الجيبية لحركة الطائرة المضطربة 
رداً على الحالة الجيبية ا ا التحكم بدخل مضطرب. فقط علاقة نسبة 
المطال وفرق الطور للإشارتين الجيبيتين تكون في موقع الاهتمام. ويمكن بسهولة 
إيجاد الاستجابة الترددية للنظام الميكانيكي والكهربائي من موسطات المعادلات 
التفاضلية الخطية التي تصف حركة النظام أو الخصائص الكهربائية. هي الرياضيات 
الشكلية التي تفعل هذا الدعم على تحويلات لابلاس» كما هو مشروح في الفصل 
الثالث والرابع من النص التقليدي عام 1940 على مبادئ المخدمات الآلية لكوردون 
برùgl (Donald P. Cambell) Jal دلligay (Gordon S. Brown)‏ . 


لقد قاد تحليل الأستجابة الترددية مهندسي الاستقرار والتحكم إلى طريق 
جديد بالكامل لوصف ديناميكيات الطائرة» هو تابع التحويلJ (transfer‏ 
function)‏ . إن تابع التحويل هو العملية الرياضية الذي من خلالها يمكن ضرب 
أي تابع دخل للحصول على تابع خرج لذلك العنصر.وتكون توابع التحويل 
رقمية أو عبارات حرفية )1i1٠۲41(‏ في متغير لابلاس ء. ولا تكون مقامات توابع 
التحويل شيئاً سوى المعادلة المميزةء مع مُشغل روث وبراين الذي استبدل 
بمتغير لابلاس العقدي ء. ويكون بسط توابع التحويل محكوماً بالدخل. لذلك» 
فإن تابع التحويل التقليدي الذي يقلب اضطرابات زاوية دفة الرفع إلى 
اضطرابات زاوية الرفع هو کثیر حدود في المتغير ك من الدرجة الثانية d«دءعء)‏ 
(yn0m21اoم‏ eeاعde‏ مقسوما على كثير حدود فى المتغير ء من الدرجة الرابعة 
(fourth degree polynomial)‏ . 


واحد من أول التطبيقات المعروفة على الاستجابة الترددية لتصميم مُزيد 
استقرار الطائرة تم تنفیذه من قبل رونالد وایت (e¡طW‏ .3 144ه۴) في مخمد 
الانعراج للطائرة 8-47×. وقد استخدم وايت مخططات الاستجابة الترددية التي 
وصفها مارسي )3..3۲٥۷(‏ في عام 1946 في سياق الهندسة الكهربائية. 
وعلى مر السنين» لم يسبق لتحليل الاستجابة الترددية أن أصبح قديما. على 
سبيل المثال» فإن طلب نظام تحكم الطيران للطائرة 294-× تم تصميمه 


باستخدام تقنيات مخطط بود الترددي من قبل مهندسي غرومان بقيادة أرنولد 
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وایتیکار (ke۲ھ†¡Wh ».)Arn014‏ جامس تشین» هوورد بیرمان .ا )H0 W214‏ 
»Ber"(‏ وروبیرت کلین. 

لقد استخدمت طرائق الاستجابة الترددية في طرق تصميم تحكم طيران 
بعض الطائرات الحديثة» معطية الاستجابة الترددية عقداً آخر من الاستمرار. 
وكما تم وصفه في المقطع الأخير» طرق القيمة الخاصة» المرتبطة مع نظرية 
التحكم الصلد» المستخدمة للاستجابة الترددية. 


Karly Experiments iı ديljت)l‎ رارaتسالا التحارب الأولى فى‎ 5 - 0 
Stability Augmentation 


ظهرت مُزيدات الاستقرار الأولى خلال الحرب العالمية الثانية. والمتوفر 
من المعلومات حولها قليل جداً. ويعتقد بأن الطائرة المائية جيرمان بلوم وفوس 
)Geman Blohm and Voss Bv 222)‏ کان لھا مخمد غرص (۲ءمدصهل طءاام) يعمل 
من خلال سطح تحكم دفة رفع صغيرة» ومنفصلة. وفي مقالة شرت في عام 
7,.؛,. وصف مورغان (”2ع!M0‏ .8 )N.‏ مخمد انعراج تجريبي رکب غلی 
الطائرة النفاثة غلوستر میتیور M†٥0۲(‏ مtیه‌ا6).‏ وتصامیم مبكرة بارزة أخرى 
مثل مخمد الاتجاه على الطائرة بوينغ 8-47 ونورثروب ۷8-49 ومُزيد استقرار 
زاوية الانزلاق على الطائرة نورثروب ۴-89. التي ستناقش فيما بعد. 


The boing B-47 yaw «8-47 مخمد الانعراج للطائرة بوينغ‎ 1 - 5 - 0 


damper 


كانت الطائرة ستراتوجيت 8-47 (اءع0هإS‏ 8-47) ثورية فى وقتهاء وهى 
قاذفة بستة محركات نفاثة» وبأجنحة متراجعة مرنة ا ا ت 
الطيران الأولى للطائرة أن التخميد في الانعراج عند السرعات البطيئة كان أقل 
بكثير من تمكن الطيارين على التعامل معه فى تقاربات الهبوط. وكان اعتراض 
الطيارين الأساسي على ج الدخرجة وداه من الحركة» الناتج من تأثير 
الزاوية الثنائية للأجنحة المتراجعة عند زوايا الهجوم العالية. وبعد استبعاد البدائل 
الأخرى» قرر مهندسو شركة بوینخ معالجة حركة الدحرجة بشكل غير مباشر» 
من خلال تخميد الانعراج صنعياً باستخدام جيرو السرعة الزاويَّة ودفة اتجاه 
الطائرة. ذلك بحذف حركات الانزلاق» فإن عزم دحرجة الطائرة العائد إلى 
الانزلاق لم يعد يسبب التعثر غير المحبذ في تقاربات الهبوط. 
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زود المهندسان المسؤلان بصورة رئيسية عن تصميم مخمد الانعراج 
للطائرة 8-17× وهم وليام كوك (Wiliam 8. €00k(‏ وایدوارد پفlتjùln (Edward‏ 
(صة”ه۴۴ رونالد وايت» الذي نفذ تحليل الاستجابة الترددية على تصميم مخمد 
الاتجاه للطائرة «XB-47‏ برواية عن هذا التطوير )1950 .(White,‏ ویستطیع المرء 
من خلال رواية وايت إيجاد جميع العناصر التي تؤدي إلى تصاميم مُزايد 
الاستقرار الحديث» بالرغم من الشكل غير المآلوف في بعض الحالات» وهي : 

6 تطبيق تحليل آلية المخدم» باستخدام معادلات حركة الطائرة؛ 

6 يتضمن النموذج الرياضي للهيكل تأثيرات انحناء المرونة؛ 

8 وتحكمات القدرة غير العكوسة؛ 

6 سلسلة مخدم الاستقرار المتزايدء تعزل الطيار عن فعل المخدم؛ 

© ونظام اللحس الصنعى. 

إن تحليل آلية مخدم تخميد انعراج رونالد رايت للطائرة 8-47 
واستخدام الاستجابة الترددية العكسية» كان سابقاً لعصره. وعلى أي حال» فإن 
جميع المسائل الهامة لحلقة الربح («نهع صهه1)» أو أمر زاوية دفة الاتجاه لكل 
وحدة تغير في زاوية انعراج» كانت على ما يبدو موطدة في اختبار الطيران. 
ويتذكر ولام كوك أن روبیرت روبینز» طیار اختبار الطائرة 8-7×» کان لديه 
مقاومة متغيرة (05٥ط۲)‏ لتغيير ربح مخمد الاتجاه» التى اختار روبينز منها 
القيمة التى بدت له آنها الأفضل. 

مع عدم وجود اعتماد مالي لمعلومات مُزيد الاستقرار» فقد ارتجل كل من 
قصيرة من كوك إلى بفاتمان في بحيرة موسى لاختبار الطيران تم وضع متطلبات 
التصميم الرئيسية لصلاحية مخمد دفة الاتجاه (ربع كامل المسير) وتسلسل 
المشغلات. 

لقد كان مخدم مخمد الاتجاه عبارة عن محرك كهربائي ومضخم كالذي 
تم استخدامه في الطائرة 8-29 ويطلق عليه أيضاً مخدم التربو الصمامي الغازي 
أو مخدم بوابة طرح الفضلات )turbo-supercharger waste gate servo)‏ (الشکل 
0 - 1). 


549 


الشكل 1-20 مشغل من النوع المتسلسل (غخدم بوابة طرح الفضلات) المستخدم في الطائرة 
بوينغ 87× ستراتو جیت لدفع قضيب دفة التوجيه › وتأمين تخميد بالانعراج White, : j)‏ 
.(Journal of the Aeronautical Sciences (Honeywell) 1950‏ 


تم تسليم ورقة وايت في الجلسة التصميمة لمعهد علوم الطيران في 
اللقاء الصيفي السنوي في لوس آنجلوس عام 1949. إن مفهوم الاستقرار 
المُتزايد كميزة تصميمية طبيعية لطائرات الأجنحة المتراجعة ما كان رغم ذلك 
قد رسخ بعد» ولعل ورقة وايت قد أثارت على الأقل متلقيا واحداً. ووفقا 
لدوان ماك رویر M» Rue1(‏ eصة0u)»‏ فإن هذا الشخص» هو أستاذ التصميم 
المحترم في .٥41 ٣٠١١‏ الذي آنزل التعليق التالي أثناء فترة مناقشة الورقة: 
فيما لو صممت الطائرة 8-47 بشكل صحيح» ما كانت ستحتاج إلى 
استقرار إلكتروني متزايد. 
كما يذكر وليام كوك (عام 1 ردة فعل مماثلة من أستاذ في »M1۲‏ 


كان حزيناً أنه تم استخدام الحل «الصنعي» على الطائرة 8-47 لحل مشكل 
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الاستقرار الديناميكي. بالطبع» كان هناك سبب إيروديناميكي صحيح جداً حول 
شنت الاه :الى الاستقزار المترايك للاتخا على الطاترات الفائة وهن ليس 
فلل على التصمم المي عا وتام تمد الد رة الهولدى بشكل 
مباشر مع الكثافة الجوية. فالطائرة مع نسبة تخميد مرضية تساوي 0.3 عند سطح 
البحر سيكون عندها نسبة تخميد تساوي 0.06 على ارتفاع 45000 قدم. 


0 - 5 - 2 خمد الانعراج للطائرة نورثروب ¥8-49. ¥8-49 مNorthrop‏ 


yaw damper 


تتقاسم الطائرة نورثروب ۲8-49 مع الطائرة بوينغ 8-47 امتياز كونها واحدة 
من أوئل طائرات الاستقرار المُتزايد فى المعنى الحديث (الشكل 20 - 2). وقد 
وصف دوان ماك رویر (عام 0 مخمد انعراج الطائرة 9 کما یلی : 


في الجزء الحساس للنظام» تم اختيار جيرو السرعة الزاوية للطيار الآلي 
من شركة هانيويل e11(‏ سره 1). . . وقد آنتج بعد ذلك إشارة كهربائية 
متناسبة مع هذه السرعة أو السرعة الزاوية للانعراج. وتم تغذية هذه 
اللإشارة عكسيا من خلال مضخم كهربائي ومحرلك قابل للعكکس 
مربوط مباشرة مع سطح التحكم. هنا يتم تحويل الإشارة ميكانيكيا 
إلى الرابط الذي يشغل نظام كبلات دفة التوجيه. العمل القاسي» هو 
بفتح صدفة (اء للد اا#طوصهاء) دفة التوجيه لجر الجناح خلف 
الخط» ومن ٹم التوجه نحو نظام دفة الاأتحاه الذي يعمل بالقدرة 
الهيدروليكية بالكامل. 


منذ ذلك الحين أضاف ماك روير إلى هذا الوصف معلومة أن المحرك 
الموصول مباشرة مع سطح التحكم الذي يضح دخل مخمد الاتجاه على 
التسستل مع دخل الطيار كان مخدم التربو الصمامي الغlاjزي (turbo-supercharge‏ 
gate serv0(‏ asteس»‏ كما فى الطائرة 8-47 . وإن الكبل الطويل الذي يربط بين 
ال واا ال ال ك حلي امات دات الاه امن 
المتوقع أن يكون بمثابة احتياط لسلسلة مخدمات مخمد الاتجاه المركبة. لسوء 
الحظ» فقد شدت حركات محرك مخمد الأتجاه الابتدائية الكبلات لغاية ما تم 
التغلب على احتكاك صمام المخدم الهيدروليكي. وأدى ذلك إلى إيجاد منطقة 
E ENE DE SS‏ 
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المستو ي الأققي المر جعي 
ڃر الوتی 


4000 کد مساحة الجتاح و خط الآارض السكوتي 30 2 
ائی جڃڌر اتوتر 
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الز.عاتف الظهرية 
المقطع الرنيسي = 018 65.3 NACA‏ 


öë 


المستو ي الآققي المرجعي 


الز عتقة العمودیية 876 0101© Cj‏ 


36.63 


الز.عتقة العمو دة CL IN8B'[D‏ 


الشكل 2-20 القلابات الخارجية على الطائرة نورثروب ۲8-49 هي من النوع الشقي في الحافة 
الحلفية لتتصرف كدفة اتجاه توفر عزوم انعراج لسلسلة خمدات انعراج الطائرة. كانت 
نورثروب ۲8-49 وبوينغ 8-47× أولى الطائرات المجهزة بمخمدات انعراج من النوع 
المتسلسل (من : 1989 ,181806 .(Ashkenas and Klyde, NASA CR‏ 


لقد نمذ ماك روير وريتشارد كلدا K٠142(‏ 4إه1ءذR)‏ تحليل الاستقرار 
الأولى بطريقة مشتقات الاستقرار المكافئة» المستخدمة فى عوامل التقريب 
ا لأنمطة الحركة الحلزونية والدحرجة الهولندية» e‏ مخططات بود 
واو ماف الم الكهرة اما ا اا الا رل که 
لمخمد اتجاه الطائرة ۲8-49 مرشح تردد لحذف إشارة السرعة الزاوية للانعراج 
في الدحرجةات المستقرة. ومقارنة بالممارسة الحالية» فإن الخمسة أسابيع أو ما 
يؤديها التي أخذت في تصميم» وتجميع الأجزاء» وتركيبهاء واختبار مخمد 
اتجاه الطائرة 9 هي بالتأکيد قصيرة جدا. 
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۴-89 مزيد استقرار الانزلاق الجانبى للطائرة نورثروب‎ 3 - 5 - 0 
The northrop F.89 side slip stability augmenter 


لقد طارت الطائرة ۴-89 ذات المحركين النفاثين والجناح المستقيم بوجود 
المستقرة. وتم استبدال جيرو السرعة الزاوية بحساس الانزلاق الجانبي» للحد 
من زاوية دفة الاتجاه المضادة أكثر من الذي يمكن أن يفعله مرشح سرعة زاوية 
الاتجاه. وبالتالى وجد أن مُزايد استقرار زاوية انزلاق الطائرة ۴-89 قد حسّن من 
الاستقرار الاتجاهى» فضلاً عن تخميد الدحرجة الهولندية. 


Root Locus Methods of Analysis Jill رgذىجè طرق توضصع ال‎ 6 0 


إحدى القصص الرائعة في حقل الاستقرار والتحكم هي اختراع طريقة 
تحليل توضع الجgiر (root locus analysis method)‏ لوالتر (Walter R. jill‏ 
(8۷25. وقد جاء هذا نسبياً متأخراً في لعبة الحصول على التقدم الأساسي في 
تحلیل نظام التحكم system analysis(‏ 1اcontro).‏ وظهرت طريقة توضصع الجذور 
أولاً في أطروحة درجة الماجستير لايفانز في جامعة كاليفورنياء لوس أنجلوس»› 
ثم في تقرير طيران شمال أمريكا .)N44(‏ وقد تم نشر أول مقالة حول توضع 
الجذور عام (1948 ,s«ه۴۷)‏ 1948 بعد اعتراضات من المحكمين الذين اعتقدوا 
أن العمل كان قليل الجدارة ولا يستحق النشر. 

وفيما كانت الطريقة معروفة ببساطة طريقة «توضع الجذور» في الولايات 
المتحدةء إلا أن أبحاثاً منشورة روسية أطلقت عليها مراراً بطرق ايقاتز. كما 
تلقت طريقة توضع الجذور دعاية واسعة النطاق مع الدكتور ويليام بولاي .۷) 
(رهااه8 عام 1950 محاضرتة حول الأخوين رايت. لكن» حتى قبل نشرها في 
المجلة عام 1948 «انتشرت الطريقة كالنار في الهشيم» وفقا لدوان ماك روير. 
وهذا حصل لأن جون موور M00۲(‏ 1۸ه[) في U4۸‏ وفیلیب وایتاکیر 
)Phip Whittaker)‏ في M1١‏ حاضرا على الطريقة» باستخدام مسودات تقرير 
طیران شمال آمریکا .)۸N۸۸4(‏ 


إن جوهر طريقة توضع الجذور هي مجموعة القواعد التي اكتشفها ايفانر 
لهجرة جذور نظام الحلقة المفتوحة إلى جذور نفس النظام عندما تغلق الحلقة. 
إن جذور الدارة المفتوحة لجسم الطائرة ليست أكثر من جذور جسم الطائرة 
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التي ناقشها براين عام 1911ء آي نفس أنماط حركة الطائرة الدور السريع 
والبطىء. والأنماط اللادورية مثل أنماط الحركة الحلزونية والدحرجية. لقد 
و أن أنماط الحلقة المفتوحة التى تهاجر نحو أصفار الحلقة المفتوحة 
تزداد كلما ازداد ربح الحلقة المغلقة Ne‏ (حالة الحلقة المفتوحة) إلى 
اللانهاية. إن أصفار الحلقة المفتوحة هي جذور تابع البسط لكل تابع تحويل 
العنصر. 

بقيت طرق توضع الجذور من الخمسينيات إلى يومنا هذا كواحدة من 
أعظم طرق تحليل نظم تحكم الطيران انتشارا وطرق التركيب. والبدائل الحديثة 
هي 


مستوي - 2 إن توضع الجذور في المستوي - < يستخدم تحويل 7»> حيث 
z =‏ وه هی متغیر تحویل لابلاس (1951 ,رھاآاه8). ویعرف الرقم العقدي 7Z‏ 
فقط عند زمن التقطيع أو آخذ العيّنات 1 من عيّنات البيانات أو نظام التحكم 
الرقمي. إذاً حالات عيّنات البيانات أو نظام التحكم الرقمي تكون معرفة بالمثل 
فقط عند آزمنة أخذ العيّنات ٠1‏ ويمكن أن يستخدم توضع الجذور في المستوي 
- < من أجل الاستقرار وتحليل أداء هذه الأنظمة. في المستوي - 2» يتم رسم 
الأجزاء الحقيقية للمتغير = على طول محور السينات» بينما ترسم الأجزاء 
التخيلية على طول محور العيّنات. كما تنطبق قواعد ايفانز لتوضع الجذور في 
السو و و لیر 2 اف وفقط تختلف منطقة الاستقرار وخطوط 
ثوابت نسبة التخميد. 

مستويات W‏ و ۷ طريقة تحويل محسنة للتعامل مع عيّنات البيانات أو 
الأنظمة الرقمية التى ظهرت فى الخمسينيات» تدعى المستوي  »W‏ (ع«هام-»). 
وينشأً المتغير العقدي ۷« عن طريق تحويل ثنائي خطي على Zz‏ أو /(2-1)= س 
(2+1). وصف ريتشارد وايتبيك وهوفمان (في عام 8) نسخة مقيسة من 
المجال - (ہdoma-w) w‏ مع خصائص أفضل. هذا هو المجال - » الذي فيه 
E E I PT E EEE‏ 
المستوي - س يطابق النصف الأيسر أو المستقر من المستوي - ؟. کما أن 
التناظرات القوية الموجودة بين المجالات » وء» تسمح باستخدام توضع 
الجذور التقليدي وأدوات تصميم بود (1951 ,رةاآاه8). وكعيب» فإن توابع 
التحويل » تكون جبرياً أكثر تعقيداً من توابع التحويل 8. 
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التحليل الموحد باستخدام مخطط بود لتوضع الجذورإن مخطط بود لتوضع 
الجذور عبارة عن طريقة هجينة طورها دوان ماك رویر وغراهام (McRuer,‏ 
Ashkinas, and Graham, 1973(‏ التى تضيف لمخطط بود التقليدي نسب المطال 
لتوضعات مختلفة في المستوي - ء لربح أية حلقة فعلية معطاة لجذور الحلقة 
الفا كان ن كات الامعهاة ارد وحاس ترات ار ك 
رؤيتها فى هذا المخطط. 


متجه حساسية توضع الجذور يمكن رسم أشعة الحساسية من أقطاب 
الطائرة غير المُتزايدةء مثل القطب الثنائي المترافق للدوران الهولندي» الذي 
يعطى الاتجاهات والمطال فى المستوي العقدي لهجرة تلك الأقطاب من أجل 
الاك الخلفية الفردية. ا مقارنة تأثيرات التغذيات الخلفية غير التقليدية 
على نمط الدحرجة الهولنديةء مثل الانحراف والتسارعات الجانبية إلى دفات 
الدحرجة. وكان متجه حساسية توضع الجذور قد نشر للمرة الأولى من قبل 
دوان ماك رویر وروبیرت ستابلیفورد (1e0۲1م†؟‏ ۲مطهR)‏ (عام 1963). 


20 - 7 سط تو ابع التحو یل Transfer - Function Numeraters‏ 


إن عوامل مقام تابع تحويل الطائرة» أو الجذور» تحكم حركات الطائرة 
بعد الاضطرابات الابتدائية. وتؤدي الجذور المستقرةء التي لها أجزاء حقيقية 
E E‏ 
N I E AR‏ 
على سبيل المثال مادة محاضرة الآخوين رايت عام 1950 للدكتور وليام بولاي 
(رھ‌اآه‌8 .۷)» كانت حول التعامل مع الجذور»ء أو الأقطاب» لمقام الحلقة 
المغلقة. تدعى العوامل في بسط تابع التحويل أصفارأ. وتعطي دراسة الاستجابة 
لمدخلات خطوية لتغير منهجي في تر كيبات قطب _ ضصaر (Elgred and Stephns,‏ 
(1959 نتائج مذهلة» وبشكل خاص في حالة قطبين حقيقيين وصفر حقيقي. 
اعتماداً على ما إذا كان توضع الصفر بين الأقطاب أو إلى اليمين» تبدو استجابة 
الخطوة إما مُرهقة أو مع تجاوز كبير. 

تلعب أصفار تابع التحويل دوراً هاماً في استجابات الحلقة المغلقة لأنظمة 
الاستقرار المتزايد. وتكون التفاصيل ذات علاقة كبيرة للخوض فيها هناء لكن 
يمكن لمس بعض الأمثلة عليها. في الارتفاع أو في حلقة مسار الهبوط التي يتم 
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فيها تصحيح الأخطاء من خلال التحكم بدفة الغوص أو دفة الموازن» ويمكن 
للصفر الذي يدعى 1/٠»‏ أن يكون في النصف الآيمن من مستوي توضع 
الجذور. ويحدث هذا على الجانب الخلفى من منحنى القدرة المطلوبة» أو عند 
السرعات تحت نقطة الكبح الأدنى. و اق الخد الحقيقي للحلقة المغلقة 
إلى داخل نصف المستوي الآيمن» مع ما يترتب على ذلك من تباعد. ويمكن 
للحلقة الداخلية للاستقرار المُتزايد أن تصحح هذا. 


مثال آخر على الصفر العقدي المرتبط مع تحكم زاوية الدحرجة من خلال 
دفات الدحرجة. في شركة النظم التقنية المحدودة» 4ه يمثل رمز التردد الطبيعي 
غير المخمد المرتبط بهذا الصفر. فمن أجل قيم ۵Q‏ تتجاوز التردد الطبيعي غير 
المخمد للدوران الهولندي ىء يثار إغلاق حلقة الدحرجة الهولندية» ويتم 
تدهور استقرار الحلقة المغلقة. مناقشة تعليمية مكتملة لهذه المشكلة» بالإضافة 
إلى مشكلة تحكم بصفر الارتفاع» معطاة من قبل دوان ماك روير ودونالد 
جونستون (عام 1975). 


0 - 8 توابع التحويل ثثنائية القطب Transfer - Function Dipole‏ 


تصادف مشكلة الصفر العقدي (٥ءze‏ ×eام««ەء)‏ في تابع تحويل زاوية 
الدحرجة (١ءءانه)‏ - دفة الدحرجة كونها واحدة من فئة مشاكل تابع التحويل 
ثنائي القطب في تصميم مُزايد - الاستقرار. ففي العديد من أنمطه الطائرة ذات 
الزوج قطب ‏ صفر (۲نهم 2٥۲٥‏ - eامم)‏ بثنائى القطب (ءاممال). بحيث تؤكد 
قواعد توضع الجذور (وuء٥۵۲1٥)‏ بشكل عام ذلك» لان التوضع الذي یبدا فی 
قطب ينتهي في صفر» مشكلاً نصف دائرة على طول الطريق. 


عندما يكون ثنائي القطب قريباً من المحور التخيلي لتوضع الجذور» يمكن 
لنصف الدائرة أن تقطع الجزء غير المستقرء أو النصف الأيمن» من المستوي. 
بالمقابل» بضمان تشكيل نصف الدائرة لليسار» فإن غلق الحلقة يزيد استقرار 
ذلك النمط ضعيف التخامد» وهذا يسمى «بمرحلة الاستقرار» عكهطم) 
(«i0اهzانطهاء‏ . وإلى حد بعيد فإن التطبيق الأكثر أهميةً ل «مرحلة الاستقرار» 
هو على أنمطة الانحناء والفتل لطائرة مرنة مع الاستقرار المُتزايد. كما في حالة 
تابح تحويل زاوية الدحرجة )bank angle transfer function)‏ وران حیث يتم 
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إخضاع الآنمطة لمرحلة الاستقرار عندما يكون تخميد التردد الطبيعي لصفر ثنائي 
القطب أقل من القطب» أو من الجذر. 
9-0 أنظمة الأو امر illزlيدة Command Augmentation Systems (CAS)‏ 
إن أوامر الأنظمة المُتزايدةء أو ۸48٥ء‏ هي نسبياً الشكل الحديث من 
استقرار الطائرة المتزايد. ترشح مدخلات تحكم الطيار» أو تشكل» عادةء ويتم 
مقارنتها بحركات الطائرة المُقيسة» ومن ثم ترسل الفوارق إلى مخدمات تحريك 
سطوح التحكم (الشكل 20 - 3). في التطبيقات المبكرة للأوامر المتزايدة» على 
سبیل اللخغال في طائرات ماك دونیل دوغلاس «F-4 «F-15 «F-18‏ وطائرة 
روکویل «B-1‏ تم تحديد صلاحية النظام المتزايد. وهناك روابط مباشرة على 
التوازي من عصا القيادة إلى مخدمات سطوح التحكم. 


_=0.86pa- 
(g/v) cos0 sind 


ھ 
0 = 
GYCWSH s + 1‏ 


الشكل 20 - 3 المخطط الصندوقي لنظام الأوامر الَتزايد الجانبي - الاتجاهي لطائرة البحث -× 
۸. المميزات الرئيسية هى خحددات السرعة على أوامر الدحرجة والاتجاه. وهذا يقلل إمكانية 
خدمات التحكم بسرعة شا بسبب مدخلات تحکم الطيار الكبيرة )من : Clarke, Burken,‏ 
.(Bosworth, and Bauer, NASA TM 4598, 1944)‏ 


آنظمة الأوامر المُتزايدة للطائرات الآحدث مثل طائرة الطيران بالوصل السلكي 
جینیرال دايناميكس ۴-16 التي لها الصلاحية الكاملة والأرباح العالية للأرامر -طعنط) 
(15ع man4صهء»‏ حيث عملت أنظمة أوامر الدحرجة المُتزايدة بصلاحية كاملة 
بشكل جيد جدأء وباستجابات دقيقة» وسريعة» على مدخلات التحكم (Mitchell‏ 
(1984 ,ط80 4صه. وهناك بعض المشاكل ا جنبأ لجنب مع هذه النجاحات» 
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كالحساسية المفرطة للمدخلات الصغيرة» والتحكم الزائد مع المدخلات الكبيرةء 
والظاهرة التى تدعى الدحرجة التصعيدية (ع«نطءاهء-ااهع) يمكن أن تحدث. 


0 - 9 - 1 الدحرجة التصعيدية (اللامنضبطة) Roll - ratcheting‏ 


تشبه الدحرجة التصعيدية (ع١ااءطءاهإ‏ - 11هإ) اهتزاز دفة الدحرجة (١٥١ءانه)‏ 
الذي یحدث في دفات دحرجة من نوع فرایر انف (sharp-nosed Frise l>‏ 
(١١هإعازه.‏ ويحصل الاهتزاز محدد الدورة بحدود 3 دورات بالثانية» ما يجعل 
السيطرة على دفات الدحرجة أمراً صعباً. وقد ذكرت سجلات الطيران الشىء 
ذاته عدة مرات (مقارنة الشكل 4-20 بالشكل 6-5). على أية حال» يمكن أن 
تون الظاهرتان بالكاد مختلفتين. 

تظهر الدحرجة التصعيدية من التداخلات بين مختلف الآليات. من ضمنها 
تأثیرّات عصب عضلة الذراع» وكتلة العصا والأطراف المفعلة لوزنهاء وأرباح 
قوة الحس الجانبية للعصاء والمرشح الأولي لآمر الدحرجة. 2 إلى 3 دورات 
في الثانية» لا تكون القوى الإرادية للطيار متضمنة بعد» بحيث إنه ليس 
للدوران التصعيدي شكل من أشكال الاهتزازات المُحرضة من قبل الطيارء 
والمناقشة في الفصل الحادي والعشرين. 

لقد بذل جهد جهيد للتعرف على موسطات الدحرجة التصعيدية» 
باستخدام محاكي قاعدي ثابت (1977 .)Jhnston and McRuer,‏ إلا إن التقدم 
المحرز فى هذا البحث» الذي جلب بيانات اختبار الطيران من طائرة البحث 
متغيرة ال 1-3 N‏ بالاإضافة للطائرة ۴-16» قد تم وصفها بتفصيل مدهش 
من ارفينغ آش کان Irving L. Ashkenas)‏ في مقالة مختصرة (عام 1988). وهناك 
ترابط مقنع يتضمن تدرج حساسية وة |glعصl (stick sensing force gradient)‏ 
(درجة بالثانية لسرعة الدحرجة لكل باوند من قوة العصا) وثابت زمن الدحرجة 
1ء في الثانية. بالتالي» يوجد خط وحيد يقسم أنظمة الأوامر المُتزايدة للدوران 
إلى حالات تصعيدية وغير تصعيدية. على أي حال» يعتقد بأن هذا الترابط 
الخاص جُعل فقط من أجل عدم الحركة أو عصا من نوع القوة الجانبية» كالتي 
تم ترکیبها على الطائرة ۴-16 . 

كان دور تأثيرات عصب عضلة الذراع كمكون أساسي من الدحرجة التصعيدية 
هو موضع تساؤل من قبل جيہسون (عام 1999). فقد تبيّن في دراسات 10 لديلفت 
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ùÎ «(Delft TU)‏ المقاربة البسيطة لحلقة كتلة التمثيل الجانبية قد وجدت لإنتاج 
الدحرجة التصعيدي» بحيث تعود المقالة الأخيرة من 0۷1› براونشفيغ 
)K che, 1999(‏ إلى نموذج عصب العضلة مع بعض التنعيمات (۸۲ء.عمi؟ءء)»‏ 
بإضافة ديناميك الورك والجذع إلى ذلك في الذراع. تحقق مقالة كوهلير ترابطا 
جيداً مع حادثة الدحرجة التصعيدي للطائرة ۴-16×1. ويلاحظ جيبسون أن 
حادثة الدحرجة التصعيدي المدهشة المتضمنة للطائرة ۴-18 تم وصفها من قبل 
كلايد ملرا× (عام 1995). كذلك هنالك تصعید معتدل (0 ۲1 1۵نصہ) حصل 
على الطائرة جاكوار 84# (الطيران بالوصل السلكى)ء وتمّت معالجته بإضافة 
ي الها واه إلى ارد العالن ابات ال 
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الشكل 4-20 تسجيل الطيران للدحرجة التصعيدية (1”8طءاه! - 11ه) أثناء مناورات 
الدحرجة )من : 1984 .(Mitchell and Hoh, Journal of Guidance,‏ 
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مقارية تصميمية حذرة لجا الدحرجة التصعيدي قد تکون ف البداية 
اعتماد دالة قوة أشكيناز 1988/ معيار الثابت الزمنى للدحرجة» مستكملة هذا 
مع تحليل استقرار مُفصل يُفسر تأثيرات كل من العصب العضلي وكتلة 
التمثيل. 


0 - 10 الاستقرار فائق التزايد والمتزايد للطائرات غير المستقرة 


Superaugmentation, or Augmentation for Unstable Airplanes 


فة اا ‏ ن الارا الر اة الى كا فى اسا 
8-7× والطائرة ۷8-49 هو لمجرد استعادة جودة طيران مقبولة مثل التخميد 
الجيد للحركة الهولندية أو الاهتزازات الغرصية (pitching oscillation)‏ 
للطائرات التى لها مميزات فقيرة. وتعود الخسارة عادة إلى العمل فى 
الع ا أو عند السرعات المنخفضة للطائرات المصممة ا 
سرعات عالية. 


مع نجاح الاستقرار المُتزايد التقليدي أصبح المصممون أكثر جرأة. وهم 
يعوضون الآن الفرصة لمكاسب أداء طيران مميز من خلال الطيران بهياكل غير 
مستقرة. من ناحية أخرى تجعل الأنظمة الفوق مُتزايدة الطائرات غير المستقرة 
بالتأصل تمتلك مميزات طيران مستقر مع الاحتفاظ بمكاسب الأداء. وتبدو 
مكاسب الأداء الأكبر ممكنة للطائرات غير المستقرة فى الغوص (طء)ام) 
بالتأصل. وتنا لبيتر مانغولد (01dعMan »)Peter‏ فإن فا الرفع الآعظمي 
یزداد بمقدار ۰/25 وینخفض کبح الموازن (عهإل صذء) بمقدار 20 ./ باستخدام 
تصميم معدوم الذنب غير مستقر طولياً» كما هو مقارن بنظيره المستقر. وتنشأً 
هذه التحسينات الكبيرة من زوايا الحافة الخلفية السفلى ععdءe- (down - trailing‏ 
(sءاعصه‏ المطلوبة لضبط موازنة جناح طيران غير مستقر» بزيادة تحدب الجناح. 
ويكون التحدب السالب (إ#طاصهء م۷ناهعهد) مطلوبا لضبط موازنة جناح طيران 
مستقر. ويتوفر المزيد من المكاسب المتواضعة للطائرات المجهزة بذنب» حيث 
ضبط الموازنة السفلي لأحمال الذنب تعمل على أذرع العزم الأطول» من مركز 
ثقل الطائرة. 

تنا لدوان ماك روير .)(va nce MCR ue)‏ فإن مصممى الطائرة ۷8-49 
أعطوا قدراً كبيراً من التتحسب و ر و 
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للاستفادة من مكاسب الأداء. من ناحية أخرى» يدعي فالدیمار بروهاوس 
(Waldemar O. Breuhaus)‏ ږùÎ‏ التطبيق الفعلي الأول للنظام فوق المتزايد تم 
د لي طا والب 6 فد خي الان اللي لحر اران ری 
طراز ۸-12 بالطائرة ۸1-6 بنجاح تام مع هامش e‏ سالب من 6.7 ./ من 
وتر الجناح. وفي الممارسة الحالية» تم تصميم طائرة جینیرال داینامیکس ۴-16 
للطيران بهامش سكونى سالب قليلاء واعتمادا على الحمولات المخزنة. 
ولتخفيض حمولات a‏ الذنب الأفقي أثناء التطواف» يتم ضخ الوقود في 
خلايا موجودة في الذنب الأفقي للطائرة ماك دونيل دوغلاس 0-11« والطائرة 
بوينغ 747-400 . 


هناك مساران عامان للنظام فوق المُتزايد. الأكثر وضوحاً هو في الزيادة 
الصنعية للرجوع إلى المستويات المستقرة لتلك المشتقات التي تميز الطائرات 
غير المستقرة طوليا. وهذه المشتقات هى ي۷ ,س وں×. وفيها تكون التغذيات 
الخلفية (ksءةطكء٠؟)‏ للتحكم الطولي ا الهجوم» والسرعة الزاوية للغوص»› 
والسرعة الجوية» على التوالي» مطلوبة. ولكن» هناك مشاكل عملية مع التغذية 
الخلفية لإأشارات زاوية الهجوم والسرعة في الربح العالي» حيث تبدو مركبات 
الاضطراب الجوي العمودية والأفقية كمدخلات ضجيج غير مرغوبة. ويمكن 
تعويض تأثيرات ضجيج الاضطراب الجوي جزئياً مع المرشحات التكميلية» 
التي تستبدل إشارات الاضطراب الجوي ذات التردد العالي بمكافأتها المشتقة 
Sea RIE O N OE E‏ هيكل الطائرة 
کمرشح لإاشارات الاضطراب عالية التردد. 


يعتمد الطريق البديل للنظام فوق المُتزايد على الإشارات التي أساسها 
عطالى»ء مثل السرعة الزاوية للغوص (رإااءهاء۷ ع«نطءاام)» ومشتق سلوك 
الفرمي الا لاطي و ي ا مارت الا على هه حه ات 
الوفرةالحديثة. على سبيل المثال» خمسة أو ستة جيروسكوبات سرعة زاوية فى 
انحرافات موجهة يمكن أن توفر القدرة التشغيلية وعطالة لجميع محاور الطائرة 
الثلاثة. يبين الشكل 5-20 التغذية الخلفية باستخدام السرعة الزاوية للغخوص 
للنظام فوق المُتزايد» والمُكامل من أجل مشتق سلوك الغوص )M6R u,‏ 
»J0hnston and Myers, 1985(‏ حيث تم القضاء على التباعد اللادوري الناتج من 
عدم الاستقرار الطولي السكوني كنظام ربح تمت زيادته. كما ظهر نمط طولي 
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جديد للدور القصير مع تخامد وتردد عالٍ نسبياً» يجعل من الممكن التحكم 
بدقة بالسلوك» شريطة أن يتم إيلاء الاهتمام المناسب لاستجابة مسار الطيران 
.(Cibson, 1995)‏ 


كذلك تم إنجاز هوامش استقرار كبيرة» مما يؤمن الصلادة مقابل تغيرات 


الموسطات. ويبيّن الشكل 20 - 6. نظام تحكم للطائرة 294-×» وهو حالة 
أخرى لنظام فوق مُتزايد بقاعدة عطالية. 


(qs +1) 
s1 2 
(خ)‎ + 0 “| 


الشكل 5-0 مثال على المخطط الصندوقي لنظام فوق متزايد بقاعدة عطالية في الطائرات غير 
المستقرة طولياً. امقام ء في صندوق التسوية يكامل إشارة خطأ السرعة الزاوية للتسلق/ 
الانحدار م٩»‏ مُعطياً إشارة سلوك شبه تسلق/ انحر Myers, : jn) .(pseudopitch)‏ 
.(McRuer, and Johnston, NASA CR 170419, 1984‏ 


يمكن لسرعة أنظمة التحكم أو لموضع الأشباع ùÎ (position saturation)‏ 
تكون مميتة للطائرات بأنظمة فوق متزايدة. فبمجرد أن تعمل سطوح التحكم عند 
سرعات مشغل محددة أو ضد موقفات السطوح فإن التصميم يرتد ليعود إلى 
الحالة غير المتزايدة» أو غير المستقرة. فى الدراسات التصميمية» يجب على 
المرء أن يميز الأوامر أو مستويات الارطات ال هكن أن تت اعدا غر 
مقبول» عائداً إلى سرعة التحكم أو الموضع المُشبع. 
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الشكل 6-20 المخطط الصندوقي لنظام تحکم التسلق/ الارتفاع الفوق متزايد لطائرة البحث 
4-×» صمم للتغلب على الهوامش السكونية غير المستقرة التي تصل إلى 1.35 من الوتر 
الوسطي للجناح. تم تركيب التسارع الزاوي للتسلق/ الانحدار مع موضع الكنار المرشح. توفر 
التغذية الخلفية بالتسارع الناظمي قوة عصا لکل 2 . Clarke, Burken, Bosworth, : ja)‏ 
„(and Bauer, NASA TM 4598, 1994‏ 


0 - 11 الطائرة المقادة بالدسر Propulsion -Controlled Aircraft e‏ 
إن الطائرات متعددة المحركات التي تعتمد على التححمات بالقدرة 
الهيدروليكية يمكن أن تقاد أثناء الطوارئ من خلال التطبيقات التفاضلية للدفع 
lag . (differential thrust)‏ في حالة الطوارئ التي تکون فيه جمیع سطوح التحكم 
إما ثابتة أو عائمة بحرية» لكنهالم تعد تحت سيطرة طاقم الطيران. وتدعو الناسا 
الطائرات المتحكم بها بالعملية التفاضلية للدفع بالطائرة المُقادة بالدفع » أو ۲٥۸‏ . 
في حين يمكن لتفاضل الدفع» من حيث المبدأً توفير عزوم تحكم كافية 
لقيادة طائرة إلى هبوط اضطراري آمن» إلا أنه يجب أن يكون واضحا بأن 
تخلفات استجابة دفع المحرك لحركة عتلة الوقود (ءاا٤هإطا)‏ سيجعل من التحكم 
الناجح مهمة شبه مستحيلة. إن الطوارئ المذكورة في الفقرة 5 - 23ء «قضايا 
الآمان في أنظمة التحكم بالوصل السلكي»» حيث جرى التحكم بالطائرة لوكهيد 


(#) الداسر : الرفاس» أو المروحة. والدسر: الدفع بواسطة مروحة أو محرك نفاث . 
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1-1 التي حشرت فيها دفة الرفع من خلال تفاضل الدفع ومهارة الطيار 
العالية» ولم تتضمن خسارة أو فقدا لعملية التحكم في الطيران. بينما حدثت 
نتيجة أخرى أقل نجاحا لتحكم تفاضل الدفع مع الطائرة 0٥-10‏ التي فقدت 
كامل عملية التحكم في الطيران (1999 ,إمkءu٣آ).‏ 


ربح المحرك الأيسر 


أمر الطيار لزاوية 
مسار الطيران 


مر المحرك الأيمن» ليبرة ربح المحرك الأيمن 


Bı 
السرعة الزاوية للرفع‎ 
13J 


زاوية الرفع 
Velarr‏ 


زاوية مسار الطيران 


أمر المحرك الأيس؛ ليبرة PCALAT‏ 


أمر المحرك الأيمن؛ ليبرة 


زاوية الدوران, @ 


زاوية الاتجاد, ¥ 
الشكل 7-20 عرض قوانين التحكم الطولية (أعلى) وا جانبية (أسفل) المستخدمة في الطائرة الُقادة 
بالدفع (PCA)‏ باستخدام الطائرة النفاثة 5-11 M‏ )من : 1997 .(Burken and Burcham,‏ 


لقد قادت صعوبة التحكم بعتلة الوقود فقط في تحكم الطوارئ للطائرات 
التي تعاني وجود عطل في أنظمة التحكم الناسا إلى القيام ببرنامج بحث على 
الطائرة المُقادة بالدفع يؤدي إلى أنظمة عملية» فلقد كان المفهوم الرئيسي يتمثل 
باستخدام تقنيات الاستقرار المتزايدة للتغخلب على مشكلة تخلف الدفع» بدون 
الحاجة إلى مهارات طيار غير عادية» وتم اسناد البحث من قبل مدير مركز 
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بحوث طيران درايدن فى الناسا آنذاك« إلى کینیث سزاليه «(Kenneth J. Szalai)‏ 
وتم البدء فيه عام 1990 )1997 .(Burken and Burcham,‏ 


لقد حُمّل برنامج الناسا ۴٥۸‏ أكثر من طاقته للبرهنة على أن غياب حر كة سطح 
التحكم أو شروط خطأ تعويض كبيرة» فإن وجود ثلاثة محركات نفاثة» على متن 
الطائرة التجارية 2-11 ×. يمكن إرجاعها إلى المطار والهبوط بها بدون مساعدة 
السطوح الإيروديناميكية. ولقد تم استخدام محرك الذنب في الاختبارات» بالرغم من 
أن نظام ۲۶٥۸‏ قد صمم للطائرات مع محركين على الجناح. وتم تعديل محركات 
الطائرة 2-11« لعملية ۲١۸‏ مع صلاحية كاملة للتحكمات الرقمية وإعدادات تعطل 
خاصة لتجنب التخلف الزمني الكبير في الاستجابة لتغير أوامر الدفع. تم إيضاح 
قوانين التحكم الطولية والجانبية ل ۴٥۸‏ في الشكل 20- 7. لقد كان جهد الناسا في 
٨۸‏ خيار حيوي» مع تكاليف معتدلة للكيانين اللين والجامدلمج (hardware‏ 


«software costs)‏ لمصممي طائرات النقل للسعي من أجل السلامة. 


12-0 وصول الاستقر ار الرقمى المت |د (The Advent of Digital Stability‏ 


Augmentation) 


إن أنظمة تحكم الطيران للطائرة الرقمية بالوصل السلكي» التي تجعل 
الاستقرار الرقمي المُتزايد ممكناًء تعود إلى السبعينيات. كانت الأولوية صعبة 
الحد ك إ6 التد ن لمات وا ات ادت وی عن ا ى 
نفس الوقت. والتطبيق المبكر الأول كان في مركز بحوث طيران درايدن في الناساء 
باستخدام حلقات الطيران الرقمي مع برنامج أبولو. ومع أنه كان مبالغ فيه كتصميم» 
إلا أنه جعل ممكناً العرض المبكر لإمكانيات الطائرة الرقمية المتزايدة. 

لقد استخدم ذلك البرنامج في الطائرة فوت ۴-8٥‏ (1975 ,sز٤ة[).‏ وكانت 
الخطوة الأولى أن تطير أنظمة تحكم الطيران الرقمية بقناة واحدة على الطائرة 
۴-٣‏ مع إسناد قيادات تماثلية احتياطية في حالة العطل. وكانت الخطوة التالية 
خطوة كبيرة من وجهة نظر تعقيد النظام : کتطویر نظام رقمي ثلاڻي (×اماا)» 
وباستخدام إدارة الوفرة أو التكرار )redundancy management)‏ ومفاهیم ناقل 
البيانات (أمءء«هء usط‏ هtهd).‏ وكان الاستعمال الروتيني اللاحق في الطائرات 
الحديثة للوفرة» وحالة العطل - وجاهزية العمل لتحكم الطيران الرقميء 
والاستقرار المُتزايد هو على الآقل (جزئيا) نتيجة هذا الجهد المبكر للناسا. 
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وثمة تطبيق مبكر آخر كان للوفرة هو المضاعف رباعياً لنظام الوصل السلكي 
الرقمي الذي استخدم في الطائرة جاكوار ۴8۷ 846» فلقد شرع تصميمه في 
أواخر السبعينيات» وطار بين عام 1981 وعام 1984 في تكوينات مرتبة من 
الطبيعية إلى غير المستقرة بشكل كبير. وأدت تقنية الطائرة جاکرار 8۸e ۴8W‏ 
إلى (برنامج الطائرة التجريبة( (EAP : Experimental Aircraft programme)‏ 
وفي النهاية إلى المقاتلة الأوروبية (er!طعا؟‏ ه8 ) . 


Practical Problems with ةnق المشاكل العملية مع الأنظمة لر‎ 13 - 0 
Digital Systems 


عندما ظهرت أنظمة الاستقرار المُتزايد الرقمية للمرة الأولى» كانت أكثر 
صفاتها الجاذبة» مقارنة بالآنظمة التماثلية» قدرتها على تغير أرباح النظام 
(s«نهع‏ «ءاءرء)» وتشكيل الشبكات وحتى تحسين العمارة بتغييرات برمجية بدل 
تغيير المكونات (١إ4سلءهط)‏ المستهلكة للوقت. وهذا أمر جذاب» بشكل خاص 
في نموذج برنامج اختبار الطيران» كما يمكن تخيله. وعلى أية حال» فإن العائق 
لهذه القابلية هو أن سهولة إجراء تغييرات من خلال التعديلات على البرمجيات 


تسهل حرية التصميم ذاتها التي تنفذ من أجل تغييرات سهلة في نظام استقرار 
رقمي متزايد تحميل التصميم بجداول ربح معقدة كثيرا وتغذيات متقاطعة. وفي 
برنامج سري حديث» تكون جميع أرباح النظام عملياً توابع معقدة للارتفاع» ولرقم 
ماخ » ولزاوية الهجوم» ولمركز الثقل › ولمُوسطات (ءإءاءصهإهم) مُقاسة أخرى» 
بدون برهان حقيقي بن هذا التعقيد يكون ضروريا. ونتيجة واحدة لجداول الربح 
المعقدة هو القدر الهائل من الوقت اللازم للاختبار ومحاكاة الطيران. 


من جهة المكونات والدارات» يمكن للمرء أن يواجه أنظمة تحكم رقمي 
تشمل عدة أنظمة لأخذ عيّنات» تعمل بسرعات مختلفة وليست متزامنة. وهذه 
هي حالة نظام تحكم الطيران الرقمي على الطائرة غرومان 294-×. ومرة ثانية» 
يتوجب توفير برنامج محاكاة حذر ومنصة اختبار للتأكد بأن لا مشاكل تظهر عن 
هذا. وعموماً هناك حاجة إلى مرشحات تنعيم على مدخلات المبدلات التماثلية 
إلى رقمية (sإe† to digita1, conver‏ ogاana).‏ لإزالة ترددات الدخل التى تكون من 
مضاعفات تردد العيّنات الرقمى. 
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0 - 14 نطاق الزمن والأمثلية التربيعية الخطية Time Domain and‏ 


Linear Quadratic Optimization 


يطلق على تركيب نظام التحكم في نطاق الزمن بدلا من نطاق الترددء 
غالباً بنظرية التحكم الحديث. ويكون تصميم نظام التحكم الآمثلي متضمنا 
عموماً. إن المرء يفكر عادة بنظرية التحكم الحديث بالارتباط مع التحكم الآلي 
الكامل» وهذا الأمر مطبق أيضاً في تصميم أنظمة الاستقرار المُتزايدة. 

تم استخدام طر قى الأمثلية التربيعية ائلخطة (linear quadratic optimization)‏ 
(@1) في عدد من تصاميم أنظمة الاستقرار المُتزايدة. وأصول هذه الطرق تعود 
إلى كالمان pî .(R. E. Kalman)‏ اختیار معادلات جسم الطائرة ونظام التحكم 
في شكل مصفوفة الحالة التي تمت مناقشتها في الفصل السابق. إن نظام التحكم 
الأمثلى هو عبارة عن قانون تغذية خلفية خطى يخفض إلى الحد الأدنى تكامل 
تابع الكلفة 3 باشل الا : ۰ 

حيث إن × هو متجه الحالة للنظام »)system state vector)‏ 5 هو متجە 
التحكم» و@ و۸ هي مصفوفات التوزين (weighing 122i)‏ التي تعبّر عن 
أفكار المصمم حول ماذا بُشكل السلوك المثالي لهذه الحالة. ويأخذ قانون 
التحكم المثالي ( contro1 law‏ ptima1ه)‏ شكل المجموعة الخطية لأر باح التغذية 
الخلفية ٥×‏ = 5» حيث ٤‏ هي مصفوفة ثوابت الربح. ويتم حساب مصفوفة 
ثوابت الربح ٤‏ من خلال معادلة مصفوفية تدعى معادلة ريكاتي (1٤4ءءنR)‏ . 


تكون مقاربة التربيعات الخطية (0-) إلى تصميم نظام التحكم جذابة 
لكونها طريقة منظمة لإيجاد أرباح التغذية الخلفية. وتنتج هذه الطريقة مجموعة 
أمثلية من التغذيات الخلفية» لكن فقط من أجل خيار اعتباطي لقيم مصفوفات 
التوزين. ويمكن للمرء أن يحتج فيما إذا تم اختيار قيم مصفوفات التوزين بشكل 
سيىء» فسيكون النظام الناتج بعيداً عن الأمثلية. وفي الحقيقة» يحق للمصممين 
المستخدمين للطرق التربيعية الخطية اللعب بقيم مصفوفات التوزين» حتى يظهر 
نظام أكثر جدوى. وهذا يضع طريقة التصميم الأمثلي على قدم وساق مع الطرق 


العادية «قص وجرٌّب) (لtr (Cut and‏ . 


إن المشكلة هي في تحديد قيم مصفوفات التوزين وحدهاء حيث كان 
هناك بدائل عديدة للمقاربة التربيعية الخطية لتصميم نظام التحكم» وبآي عدد 
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من التطبيقات» في الأدبيات وفي الممارسة. إن التطبيق المثالي هو في تصميم 
نظام قيادة متزايد للحركة الجانبية - الأتجاهية )1984 .(Atzhorn and Stengel,‏ 
يتضمن تابع المعيار معدل سرعة نظام التحكم كوسيلة للحد من الترددات العالية 
أو حركات التحكم السريعة. وإن الإزاحة وسرعة الإشباع هي عناصر لاخطية 
ما ا كن ماكها الها ال ا ٠‏ فن طرق ام 
التوابع الوصفية (1984 ,e1چہءSt .)Hanson and‏ وتتضمن التصاميم التربيعية 
الخطية الأخرى للاستقرار المُتزايد التي يمكن أن توجد في الأدبيات تحكمات 
الاد ا0ا ا E‏ ا 
وحلقات التحكم المتعددة المُتزايدة دحرجة - انعراج. 

تبعاً لروبیرت كلارك (۲keها٤‏ ۸۰۲۲) ومشارکیه فی مرکز بحوث الطیران» 
درايدن» في الناساء فإن قيادات طيران طائرة ا 4× قد تم 
وضعها في الأساس باستخدام تقنية نموذج المتابعة الأمJû (optimal - following‏ 
.teehniue(‏ ویستخدم کمبیوتر» ومشغل» مبسط› ونماذج حساسات في 
التحليل الأصلي» تؤدي في النهاية إلى تصميم غير محافظ. وعليه» يتم اختيار 
مقاربة تقليديةء مع تخلفات يتم إدخالها بواسطة الدارات الفعلية المُعَوضة عن 
طريیق إضilفة‏ رشت Clarke, Burken, Bosworth, and) (Lead - lag filters)‏ 
.(Bauer, 1994‏ 


يُضيف تصميم تربيعي خطي هام آخر للاستقرار المُتزايد» مُعوض تغذية 
أمامية للحدود اللاخطية التي لا يمكن إدخالها في التصميم الخطي. هذا هو 
نظام الاستقرار المتزايد لطائرة البحث أوکویل اlلفضıilة Rockwell/Deutsch‏ 
1-× ٥4ص٥۲٥4‏ حيث أضيف مُعوض التغذية الأمامية من أجل التأثيرات 
العطالية والجيروسكوبية اللاخطية المترابطة للمحرك )1994 .(Beh and Hofinger,‏ 


0 - 15 أنظمة التحكم الغاوسية التربيعية الخطية Linear Quadratic‏ 
Gaussian Controllers‏ 

تضيف أنظمة تحكم غاوس التربيعية الخطية (106) إلى التصميمات 
التربيعية الخطية (10ا) الاضطرابات العشوائية وأخطاء القياس. ولقد تمت مناقشة 
تصميم (106) مطولاً في ورقة علمية نشرت عام 1986ء وفي مقالة للأستاذ 
روبیرت ستینجیل (e1ع۸عSt‏ .۴ ۲۲مطه‌R)‏ نشرت في ple IEEE‏ 3. الشكل 
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المتخذ لنظام التحكم الأمثلي (06 في الزمن المتقطع هو: 
UE CEE CH‏ 
حیث إن ”)ر هي القيمة المرغوبة لمتجه الخرج وى»× هو متجه الحالة 
لمرشح كالمان المتنباً به. 


() المتظم (ى يا الخوصي- التر ییعحي- الخطےے 


(د) اکمتظم (يى يا) تقمودتج_ المتايعة_ الصر يح 


الشكل 8-20 أشكال نظام التحكم اللختلفة التى يمكن أن تمثل مع طرق المنظم (106) 
التربيعى الخطى الأنظم. Stengel, IEEE Trans. on Systems, Man, and : jn)‏ 
.(Cybernetics, © 1993 IEEE‏ 
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إن مقاربة التصميم (106 مرنة جداًء نظراً إلى وجود عدد من المُوسطات 
التي يمكن اختيارها اعتباطياً. وفي الحالات المتطرفة» يمكن أن ينتج تصميم بخرج 
وحيد ودخل وحيد بكمية غير اتجاهية. ويمكن تمثيل القياس والتحكم المتكرر إذا 
كان حجم المتجه والقياس والتحكم يتجاوز ذلك في متجه الحالة. أيضاًء يمكن أن 
ينتج التعويض التكاملي وبُنى نموذج المتابعة الصريحة (الشكل 20 - 8). 


إن تصاميم (106) هي من بين التصاميم الأكثر تطوراً لتكون قيد استخدام 
مهندسي الاستقرار المتزايد» كما هو مكتوب في الورقة العلمية أعلاه. حتى أن 
مفاهيم التحكم الأكثر تقدما تواصل الصدور من الجامعات ومراكز البحث 
الآخرى. وتوفر نفس مقالة ستينجيل عام 1993 المذكورة أعلاه مسحاأ جيدا 
لمفاهيم التحكم المتقدم» المتضمن للأنظمة الخبيرةء والشبكات العصبونية» 
والتحكمات اللاخطية خصوصا. 


Failed Application of التطبيقات الفاشلة فى التحكم الأمثل‎ 16 - 0 
Optimal Control 


إن فشل طرق التحكم الأمثلي لإنتاج نظام تحكم طيران مقبول للطائرة 
غرومان 294-× تم ذكره في البند 14. وليس هذا الفشل بأي حال من الأحوال 
مجرد حدث معزول» بل يمكن العثور على حالات مماثلة إضافية كانت فيها 
طرق التحكم الأمثل تفشل في أيدي أكثر المهندسين خبرة في إنتاج أنظمة 
تحكم طيران مقنعة وآمنة. فما الذي يسبّب الخطاً؟ يناقش العديد من الخبراء 
الذين شهدوا حالات الفشل هذه المشكلة» ومنهم: 

فيليب تشاندلير وديفيد بوتس (Phillips R. Chandler and David W. Pots)‏ 
(1983)» خبير سلاح الجو لديناميك الطيران في آميركا إن عناصر تعويض 
عرض المجال اللانهائى الثابت التى تكون مطلوبة ][@R[‏ لانتهاك قلب مشكلة 
ELS O N O E CEE‏ 
هندسية. . . S۷1‏ (نظرية القيمة الخاصة) [1979 ,#إره] ا طريقة بسيطة 
جداً للتعامل مع حالة عدم اليقين في إجرائية 108 أو .LQG‏ وجل 
الفرضيات التي أصبحت غير صالحة لتحكم الطيران. . .10۴ . مع جميع 
تشعباتها والتحسينات غير الملائمة تماما لمشكلة آليات تحكم الطيران». 


جون جيبسون (2000). فيما مض èé۾ڙ¦ۋg (English/Electric/ British‏ 
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(6 مها «أخبرنى [روبيرت] وودكوك أنه كان هناك العديد من مشاریع الطيران 
والصواريخ في مأزق خطير بسبب استخدام مثل هذه الطرق [106]. . . بينما 
مطلقاً) ضمان تصمیم [نظام تحکم الطیران] ۴٥5‏ آمن ومقنع بدون التوجيه 
الصارم والإدراك الفيزيائي المفصل للتحكم التجريبي وجودة تعامل المهندسين. 
وهذا صحيح بالنسبة إلى آنواع الطائرات المطلوبة والمتقدمة للغاية. كل مسار 
إشازة جت أن يكن و انها لاان ومتغلها تسهولة امات ال رو دناشكة 
أو العطالية المحددة لجسم الطائرة. لذا في الطائرة البسيطة بدون تعقيد» ليس 
هناك أي ميزة على الطرق الهندسية المباشرة على أي حال. 

ميتشيل كوك ٥٥٥‰(‏ .۷ 461طءMi)‏ (1999 - 2000)» أستاذ محاضر» جامعة 
غرانفيلد «هناك ثروة هائلة من المواد المنشورة التى تصف تطبيق ما يدعى «طرق 
التحكم الحديثة» وصولاً إلى تصميم أنظمة تحكم الطيران للطائرات غير المأهولة 
(بدون طيار). ومن الواضح أيضاًء مع استثناء عدد قليل جداً من التطبيقات 
الأخيرةء أن هناك نقصاً واضحاً من الحماس من جانب مصتعى هياكل الطائرات 
لتبتي تقنية التصميم هذه» خصوصاً تصميم أنظمة الاستقرار والتحكم المُتزايدة 
للطائرات المأهولة. ومع توفر الخلفية الصناعية أنا أدرك جيداًء وللعديد من 
الأسباب» لماذا لم يؤّخذ على محمل الجد التحكم الحديث» من قبل الشركات 
المصنعة - والأكاديميين المختصين الذين لا يشاركوني وجهة نظري» وربما في 
كثير من الحالات لا يفهمونها حتى!. . . وأنا أعلم بأن وجهات نظري يتقاسمها 
اختصاصي التحكم في القطاع الخاص» وهم ليسوا على وفاق تام مع أخصائيي 
التحكم الأكاديميين في المملكة المتحدة. وأنا أعلم أيضاً أن وجهة نظر شركة 
بوينغ مماثلة لوجهات نظر هؤلاء» وقد رأيت بعض الأطروحات السيئة المروعة 
في تصميم نظام التحكم (ليس من جامعة غرانفيلد). 

ستيفن أوسدار (إ#فإء0 «٥۷ه)؟)‏ (2000). شركاء أوسدار» أريزونا نحن 
[أوسدار ودونستان غراهام] كنا نأسف لسخافة المقالات [على نظرية 
الاد ا و ال ركا ل فا العفر ي الا اد 
بأمثلة منهاء وما هي إلا خروج عن العقل والمنطق . .. وفي [بوينغ] شركة 


. Robustness Theory :ةدںصlل| نظرية‎ (#( 
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الحوامات» أخذنا هذه التصاميم [تحكم الطيران الصلد] واختبرناها ضد أكثر 
النماذج [اللاخطية] اكتمالا للطائرة [أباتش]». 

وفي كل حالة» كانت تصاميم تحكم الطيران الصلدة هذه تسقط دائماً من 
السماء. وفى حالة واحدة [استخدمت فيها مهمة البنية الخاصة]» وحتى عند 
الاختبار شین النموذج الخطي» لكن فقط مع تغير وحيد بمقدار 10 ./ في عبارة 
مصفوفة [التحكم] »B‏ فإن محاكاتنا الناتجة تنتهي في تحطم (crash)‏ . 

دوان ماك رویر Mc Ruer(‏ .1 4neاD)‏ (2001). رئيس مجلس» الأنظمة 
التقنية» المتحدة. «لقد صرفنا في شركة 811 وقتاً كبيراً جداً وجهداً في البحث 
عو ا الى ا و اا الال عا د ها ل عی0 
تدرا زا وأوراقاً بحثية بالتعاون مع متخصصیين ممتازين (أمثال» ديك 
وايتبيك (kءWhitbe »)(ick‏ وغریك هوفمان (211¬ reg Hof‏ 6)» وپوب 
ستابلیفورد «(Bob Sta pe 01d(‏ وبتر تùg~nng‏ )¬s0صp «(Peter Thom‏ وآخرون). 
ولقد انصب اهتمامنا على إيجاد مؤشرات الأداء» والمخططات الخاصة» وما 
إلى ذلك» لتوفير حلول التحكم الأمثل التي تنسجم مع التصميم العملي 
الجيد. .. ولم نكن قط سعيدين بنتائج تصميم الاستقرار المتزايد). 

في ضوء التعليقات الآنفة الذكر» وهي حالة التصميم (1996 )۷١١4,‏ الذي 
كان فيه تصميم 106 لنظام استقرار الغوص (۲ام) المتزايد بُستخدم فقط كدليل 
لمقاربة أكثر تقليدية»› تقترح استعمالاً معقولا لتقنيات التحكم الأمثل. وإن مفهوم 
استخدام تركيب التحكم الأمثلي 10۸ كدليل أو بالاشتراك مع الطرق التقليدية قد 
esil‏ 
تستعمل فقط على «مشاكل التحكم التي تتطلب في الواقع طرقا حديثة متعددة 
المتغيرات لحلها». على سبيل المثال» يوصي بليت بجدولة ربح عادية بدلا من 
محاولة تصميم قانون تحكم خطي صلد وحيد لجميع شروط الطيران. 


0 - 17 أنظمة التحكم الصلدة« والأّنظمة ائتکكيفة Robust Controllers,‏ 


Adaptive Systems 


لقد تم تصميم أنظمة تحكم الطيران الصلدة خصيصاً لأداء جيد بمواجهة 
هیکل الطائرة» ومحرکات مشکكوك فیها و حتی معطلة. ومقاربة نظام تحكم طيران 
صلد مبکر کانت نظام التحكم التکیفی e٣(‏ )ر 41 »)adaptive con‏ وهو هدف 
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بحث خاص لشركة هو نیویل(1 .)H0ney we11 coإمoإ4 ٤1٥‏ کان ذلك في الأيام التي 
سبقت الكمبيوترات الرقمية المحمولة. وكان الهدف المتواضع تحديد التردد 
الطبيعي لغوص الطائرة عن طريق الحقن الدوري لنبضات اختبار صغيرة لتحكم 
دفة الرفع. تعكس اختلافات التردد الطبيعي لزاوية السلق/الانحدار والتغيرات في 
كل من توضع مركز الثقل والضغط الديناميكي» أو السرعة الجوية المُعايرة 
(r4e0طiاه).‏ وتم تخفيض ربح نظام التحكم عند أعلی ترددات تسلق/ انحدار 
طبيعية للحفاظ على استقرار النظام. 


تستخدم التطبيقات 0 للتحكم التكيفي مbþwgط‏ llتعرف (identification‏ 
(e1†#صraهم»‏ على الرغم من أن إشارات الاختبار ما زالت مطلوبة للحفاظ على 
حلقة مُوسط التعرف )parameter identification 1٥0p(‏ من الذهاب إلى عدم 
الاستقرار. فن ورشة عمل التاسا عام 1982 وحول إعادة بناء التحكمات› تم 
الإبلاغ عن نتائج جيدة إلى تل معقول في مخططين تکیفیین ,۳ )Cun11۸181۸2‏ 
(1983. وتم التعرف بما فيه الكفاية على فعالية الذنب الأفقي ۸5 على الطائرة 
فوت ۴-8 في سياق جدولة ربح الطيار الآلي من خلال مغلف الطيران. أيضاً 
تم التعرف على أنمطة الرفرفة لنموذج جناح مع مخازن العتاد الملحقة به في 
النفق الهوائى بطرق احتمال الحد الأعظمى. 

لقد جلبت ورشة العمل للناسا نقداً نظرياً لجميع الأنظمة التكيفية من قبل 
أستاذ M71‏ میتشیل اتانس (ئىAtha .)Michae1‏ کما ورد فی کلمته: 


أكثر من ألفي مقالة تمت كتابتها [على التحكم التكيفي] وّدت الكثير من 
الإثارة. ولعلكم رأيتم كيف كانت تعطى دورات للصناعة حول كيف نجعل التحكم 
التكيفى عملياً. ولدينا رسالة الدكتوراه الأخيرة من [1982 ,ءطه۸] 11١‏ المنتهية 
فى تشرين الثانى 1982 التى أشرف عليها الدكتور فالفانى (نمة۷اه۷) وأناء 
والتي أثبتت من خلال مجموعة من التقنيات التحليلية ونتائج المحاكاة أن 
جميع خوارزميات التحكم التكيفي الحالية ليست نافعة. 
قد يبدو پأن الخوارزمية ممتازة إذا كنت تتبع الافتراضات التي بنيت عليها 
النظرية» ولكن مع وجود بعض إضطرابات الخرج الدائمة وديناميكيات 
التردد العالي غير المُنمذجة تصبح جميع خوارزميات التحكم التكيفي 
المعتبرة غير مستقرة باحتمال أكيد. 


بصرف النظر عن التعامل مع مركز الثقل وتغيرات شروط الطيران» فإن 
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صلادة أنظمة التحكم موجودة حالياً في الأنظمة المُتزايدة التي تتضمن الاختبار 
الذاتي للكمبيوترات الرقمية الموفورة (١هل«uطه)‏ المتكررة. كما تم إظهار 
الصلادة ضد حالات أعطال المنظومات بوجود الحساسات العطالية المتكررة 
(redundant inertial systems)‏ فى التوضعات lاwinl~رiة (skewed orientations)‏ . 
وبالتالي فإن عطل حساس أو حساسين لا يؤثر في عمل المنظومة أبداً. وفي 
الماضي» أدى عطل مقياس السرعة الوحيد بسبب التجمد إلى خسارة الطائرة 
جينيرال دايناميكس 8-58 هاستلر (اء!)1us)‏ وطائرة البحث الأمريكية/ الألمانية 
4-×» فقد فسرت معاملات الربح المتغير للطيار الآلي قراءات المقياس 
المتجمد كسرعة طيران منخفضة» تتطلب أرباحاً أعلى (المعلومة من الدكتور 
بیتر هامیل 1عمصه1). 


إن الصلادة ضد أعطال المحرك» وخصوصاً الأعطال التي تنتج من سطوح 
التحكم التي تتصلب نتيجة توقف العداد أو الجهاز» هي مسألة أخرى. والمثال 
المثير على ذلك كان لطيار شركة خطوط الطيران دلتا ماك ماهان (Mc Nahan)‏ 
الذي أنقذ الطائرة لوكهيد 1011 عند توقف دفة رفع وانحشارها إلى أعلى» كما 
تم ذكره في الفصل الخامس» (إدارة قوى التحكم». إن تصاميم النظام من أجل 
إعادة تكوين )reconfigurin2(‏ أنظمة التحكم للتعامل آلیاً مع حالات الأعطال 
الرئيسية مازالت فى المراحل المبكرة. 


وفيما نحن ننتظر تطوير الآنظمة التي تكون صلدة بمواجهة تصلب أو عطل 
المشغل »)t0(‏ یقترح توماس کونيننغام مساعدتين مباشرتين للطيار 
البشري» هما: أن يتم قياس كل توضع فردي لسطح التحكم ويتم إظهاره في 
فُمرة القيادة. فلم يكن النقيب ماك ماهان يعلم أن دفة رفع الطائرة لوكهيد 1011 
كانت معاندة لانحشارها وتوقفها عن العمل. أيضاً يجب على أنظمة تحكم 
الnحرك ùÎ (engine controllers)‏ تكون مصممة بعرض مجال ترددي عال لفرض 


تحكم الدفع التفاضلي في الطائرة المشلولة. 


0 - 18 أنظمة التحكم الصلدة» وتحليل القيمة الخاصة اكuطهR‏ 
Controllers, Singular Value Analysis‏ 

لقد أخذ تحليل أنظمة التحكم الصلدة مساراً مختلفاً عن التحكمات التكيفية 
نتیجه عمل دویل (16ره٥ ٥.‏ .[) وفریقه» بدءاً من عام 1980. وكان مفتاح المقاربة 
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الجديدة هو تعميم نظام الربح باستخدام القيم الخاصة لمصفوفة. إن مصفوفة القيم 
الخاصة هي تعبير آخر لمصفوفة المعيار» وتعرف على أنها الجذر التربيعي 
لمجموع مربعات القيم المطلقة لكل عنصر. ومصفوفة المعيار هي أثر ۸7» 
حيث ۸ هي المصفوفة المفترضة و7 هي المصفوفة الهرمتية المرافقة ل ۸ 
gÎ (Hermitian conjugate of A)‏ منقول (عيممءصهء)) المصفوفة إذا كانت ۸ 

وفقاً لمقاربة القيمة الخاصة» يتم ضمان صلادة أنظمة التحكم ضد الشك 
في الخصائص الإيروديناميكية والميكانيكية إذا كان مطال الشك المتوقع 
الأعظمي آقل من ربح النظام الأدنى عند جميع الترددات. 

وهنالك تطبيق بسيط وهام على حدٌ سواء لتحليل القيمة الخاصة هي 
هوامش استقرار النظام» دون اعتبار لمقدار الشك. ويتم ضمان هوامش 
الاستقرار إذا كان الحد الآدنى من القيم الخاصة لمصفوفة الحلقة المغلقة للنظام 
موجبة (1984 .)Mukhopadhyay and Newsom,‏ وتساوى مصفوفة الحلقة المغلقة 
6 1 وهي تعميم مصفوفة مقام تابع تحويل الدارة المغلقة لنظام وحيد الدخل 
ووحيد الخرج. وبهذا تم تنفيذ تطبيق هامش الاستقرار لتحليل القيمة الخاصة 
على طائرة الببحث „(Clarke [et a1.], 1994) X-294۸‏ 


0 - 19 التحكمات غير المقترنة أو المترابطة Decoupled Controls‏ 


يجب التفكير مجدداً في الاستقرار المُتزايد للطائرة عندما يختار المصممون 
إضافة سطوح تحكم لتحقيق قوة جانبية وعمودية بشكل مباشر. على سبيل 
المثال» في حالة تحكم رفع مباشر عبر قلاب جناح سريع العمل» يمكن أن يتم 
التحكم بزاوية الرفع بشكل مستقل عن زاوية مسار طيران الطائرة» والعكس 
بالعكس. إن فائدة مثل هذا التحكم غير المقترن أو المترابط تكون من أجل 
تطبيق الملاحقة» والمناورات الدفاعية» ومن أجل تقاربات الهبوط» المُراجعة 
من قبل ديفيد مgوgرgla (David J. Moorhouse)‏ (عام 3). 


Integrated Thrust aeعlaش‎ aجوgتy‎ Jماكملا تعدیل الدفع‎ 20 - 0 


Modulation and Vectoring 
یمکن مكاملة نظام دفع الطائرة م نظام الاستقرار المتزايد الذي یستخدم‎ 
سطوح التحكم الإيروديناميكية» بحيث يعمل النظام الكامل طالما بقيت الطائرة‎ 
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تحت سيطرة الطيار البشري» وتثمينه كنظام استقرار مُتزايد بدلا من كونه نظام 
تحكم طيران آلي. 
للمقارنة»ء راجع التغطية السابقة لأنظمة الدفع في هذا الكتاب والمتضمنة: 


الفصل الرابع تأآثيرات» التكوينات الثابتة أو التقليدية» المراوح» المحرك 
النفاث» وأنظمة الدفع الصاروخية على الاستقرار والتحكم؛ 

الفصل العاشرء البند 8 التحكم بشعاع الدفع لزيادة السطح الأآيروديناميكي 
فى المناورات العالية جداً؛ 

الفصل الحادى عشر» البندان 14 و15 تأثیرات الدفع (propulsion effects)‏ 
على أنمطة الحركة وعند السرعات فوق الصوتية المفرطة؛ 

الفصل الثانى عشر» البند 1 أنظمة تعويض القدرة فى تقارب الهبوط على 
حاملة طائرات» من أجل التقاربات بزاوية هجوم ثابتة؛ 

الفصل العشرون» البند 11 الطائرات المُقادة بالدسر - ١10واuمهإم(‏ 


r4‏ ntهء.»‏ صمّمت لتكون قادرة على العودة والهبوط بعد العطل الكامل 
لأنظمة التحكم الطبيعية (منفذة إيروديناميكياً). 


وفقاً لعدد المحركات تحت السيطرة» يمكن لأنظمة تعديل الدفع وتوجيه 
شعاعه تغذية عزوم الاتجاه» والغوص (2ع«نطءاام)» والدحرجة بالاإضافة إلى 
القوى المعدلة المباشرة على طول المحاور الثلاثة. وهكذاء فإن تعديل الدفع 
وتوجيه شعاعه المتكامل في نظام الاستقرار المُتزايد يمكن أن يزيد أو يستبدل 
عزوم الانعراج» والخوص والدحرجة الإيروديناميكية الموفرة بسطوح التحكم 
الإيروديناميكية. يكون الموقف مشابهاً فى طائرة مثل المكوك الفضائي المداري» 
الذي E a‏ وصواریخ الدفع. ET‏ 
حال» وضمن سياق الاستقرار المتزايد» سيتم اعتبار تعديل الدفع وتوجيه 
شعاعه بشكل طبيعي عند السرعات البطيئة للتقارب والهبوط. 

بينما» ومن حيث المبدأء يمكن لتعديل الدفع وتوجيه شعاعه أن يأخذ 
مكان سطوح التحكم الإيروديناميكية عند السرعات البطيئة حيث تنخفض فعالية 
السطوح الإيروديناميكية» فمن المعقول السؤال فيما إذا كانت أنظمة الدفع 
والاستقرار المتزايد تستوفي جودة الطيران المطلوبة. وتم في برنامج محاكاة ديرا 
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۴4۸. في بيدفورد (2000 »)5٠,‏ تقييم التحكم بشعاع الدفع المتكامل عند 
السرعات المنخفضة على تصميم الخط الآساسي لطائرة الركاب الأسرع من 
الصوت التجارية الأوروبية ٩1‏ . وکانت جمیع منافث (۸02218) المحرکات 
النفاثة الأربعة المركبة على الأجنحة قادرة على إعطاء انحراف مستقل في كل 
من الرفع والانعراج موفرة عزوم انعراج» وتسلق/ انحدار» ودحرجة إضافية. وتم 
نمذجة انحرافات المحركات (كدهناءماامل ما22هه) كتوابع تأخير من الدرجة 
الآولى. كماتم برمجة بُنى أوامر التحكم التقليدي لمعدل السرعة الزاوية للتسلق/ 
الانحدار ووضعهاء ومعدل السرعة الزاوية لشعاع الدحرجة وزاوية الانزلاق. 


كان التحكم بالرفع من خلال توجيه شعاع الدفع عند سرعات التقارب 
للهبوط جيداً وكذلك الإيروديناميك» أو دفة التحكم بالرفع والدحرجة 
(«۷0ءاء)» ولسبب غريب هو نسبة وجاهة الجناح المنخفضة جدا في تکوين 
الطائرة E5٥1‏ . وهكذاء تزود الطائرة بكبح تحريضي عال عند التقارب بزوايا 
هجوم» مما يتطلب مستويات عالية من الدفع للحفاظ على زاوية مسار الهبوط» 
ومما يجعل متاحاً عزوم غوص (١١!أط)‏ كبيرة مع انحراف الدفع. لقد كان 
التحكم بشعاع الدفع في السرعة البطيئة من أجل الدحرجة والانزلاق إيجابيا 
وبتخمید مقبول» لکن لم یکن مقبولاً للقَيّس ۸ M11-8۲5-1797‏ . 


Concluding Remarks ملاحظات ختامية‎ 21 - 0 


لقد ولد الاستقرار المُتزايد للطائرة مع أنظمة الطائرات 8-47 و8-49 حوالى 
عام 7. وکانت طرق التحليل المتاحة فى متناول اليد» كما فى طرق بود 
ونايكويست المستنده إلى قاعدة التردد التي تم تطويرها من قبل المهندسين 
الكهربائيين. ثم ظهرت مفاهيم أكثر تطوراً في التحليل بنطاق الزمن في نفس 
وقت استخدام الكمبيوتر الرقمي المحمول عل متن الطائرة ۳-8٩٥‏ في مركز 
درايدن لبحوث الطيران فى الناسا. 
النظرية لتحكم الطيران الحديث ومن التحكم الرقمي الناضجة للمطابقة» كما إن 
توسع نظرية تحكم الطيران الحديث الجديد لا يظهر أي علامة انحسار. وكما 
هو الحال دائماًء فإن عامل الاعتدال في اختيار أي مفهوم متقدم هو كلفة 
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هو فشل نظرية التحكم الحديث لإنتاج تصاميم نظام تحكم طيران عملية. ولقد 
لاحظ كوك )٥٥١۸(‏ .۷ .۷) في هذا المجال أن طرق التحكم الحديثة قد تكون 
أكثر أهمية للطائرات بدون طيار» لأن أداءها معروف بسهولة أكثر فى تعابير 
رياضية صرفة. 1 

ويعتمد مفاهيم نظام تحكم الطيران المتقدم التي سوف لن يؤّخذ بها في 
الطائرات الخاصة الرخيصة» بغض النظر عن التكلفة» لأن الأرباح الممكنة في 
الأداء والآمان سوف لن تكون حاضرة. الشىء نفسه ينطبق على وسائل نقل 
الركاب الخفيفة. كذلك» فإن أرباح الآداء ت استقرار سكوني مرتاح أو فوق 
متزاید تصبح ذات معنى في طائرات الركاب بعيدة المدى دون سرعة الصوت. 
ويجب على الصلادة في أنظمة تحكم الطيران أن تساعد على تحقيق هذا 
التطبيق وإتاحة الفرصة للتحكمات المصمَّمة من خلال الأمثلية» والقيمة 
الخاصة» والشبكة العصبونية» أو الطرق المتقدمة التي لم يتم تخيلها بعد. إن 
الحالة بالنسبة إلى الاسترخاء أو حتى الاستقرار الساكن السلبى هى الأقوى فى 
طاترات الركات فرق اشر راتان من معاعلات التجدي مدد ت زرد 
تحکم الغوص (ع١1طء٤ام)‏ المطلوبة للاستعادة من المفاجات› وفي التداخل مع 
أنمطه المرونة للمحركات بعرض المجال الترددي العالى المطلوبة لمواجهة 
الطائرات غير المستقرة. ۰ 

أخيراً» يجب على الطائرات العسكرية أن تكون حيث التقنيات المتقدمة» 
مثل مقاومة المغادرة «(departure resistance)‏ وفصل l!لارتlqط «(decoupling)‏ 
ونظام التعرف على المّركبة بالزمن الحقيقي» والأجنحة المرنة الفعالة وتعديل 
الدفع المتكامل وتوجيه شعاعه» وتحكمات الإصلاح الذاتي» التي يتوقع أن 
تحصل على الاهتمام الجدي وإمكانية التطبيق. 
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الفنصل الجاوي والعشرون 


تحرك بحث جودة الطيران مع الزمن 
Flying Qualities Research Moves with Time‏ 


كانت مساهمة جودة الطيران الرئيسية» لروبيرت جيلروث .۸ (Robe!)‏ 
(طاسءاذاB»‏ لاختبار عيّنة كبيرة من الطائرات من أجل بعض مميزات الطيران مثل 
قدرة التحكم الجانبي» ومن ثم لفصل الحالات المُرضية عن الحالات غير 
المرضية من خلال بعض الموسطات (كإممرإ4إaم)‏ التي يمکن أن تحسب في 
مرحلة التصميم الأولية للطائرة. وضعت طريقة جيلروث للتصميم من أجل جودة 
الطيران على أساس منطقي» على الرغم من أن الفصل الثالث يكشف عن بعض 
التراجع فيها بوقت لاأحق» حيث جرت محاولات لتحديد موسطات جودة 
الطيران بشكل اعتباطي. 

لقد رفعت الأزمنة الحديثة قيم 100 مليون دولار أو أكثر كسعر لطائرة 
وتكاليف تطوير النماذج الأولية الجديدة إلى بلايين الدولارات. وهذا تم لندرة 
المركبات الجديدة التي يمكن اختبارها بطريقة جيلروث والاهتمام بطرق بديلة 
لجودة الطيران. وفي حوالى عام 1960 برز إلى السطح طريقة الطيار في الحلقة 
(1!00p-eطt-in-0tاPi)‏ كطريق بديل لترشيد جودة الطيران وتركيز الانتباه على 
التركيبة طيار - طائرة (4۴١ء41-هPi1(‏ کنظام حلقة مغلقة. ويتضمن تحليل الطيار 
في الحلقة اعتماد النماذج الميكانيكية للطيار البشري باعتبارها مجرد عنصر نظام 
تحکم. 

إن المفاهيم الآساسية الثلاثة لطريقة تحليل الطيار في الحلقة هي 
(McRuer, 1973)‏ : 
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1. لإنجاز توابع (8صەetiصu])‏ التوجيه والتحكم» يعد الطيار البشري 
مجموعة من الحلقات المغلقة حول الطائرةء التي» بدونهاء لايمكن إنجاز هذه 
المهام. 

2. لتكون مرضية» يجب أن تتصرف هذه الحلقات المغلقة بطريقة مناسبة. 
كما هو التكيف وسيلة لتحقيق هذه الغاية» كذلك يجب على الطيار تعويض أي 
نقص ديناميكي بضبوطات تعود إلى خصائصه الديناميكية. 


3. هناك تكلفة بضبوطات الطيار هذه: فى ضغط العمل المحمل» وفى 
تركيز قدرات (ءمناامه) الطيار الفكرية» e‏ تنخفض كفاءة الأداء عند 
التعامل مع ماهو غير متوقع. وإن مقياس الكلفة هو تعليق (لا1)4ء۳ ١‏ ٥ء)‏ 
الطيار وتقدير (1«8٤ه۲)‏ انجازه.» فضلا عن التدابير البدنية والنفسية. 


سنتتبع في هذا الفصل تطور طرق تحليل الطيار في الحلقة كما تطبق في 
جودة طيران الطائرة. وستكون طرق الطيار في الحلقة أساسية لدراسة عمليات 
الحلقة المغلقة مثل الملاحقة (عصنامهء))» ولكن هل يمكن لهذه الطريقة أن 
تحل محل» أو تضاف إلى مقاربة جيلروث التقليدية؟ 


1 - 1 المقاربات التجريبية للاهتزازات المحَدثة من قبل الطيار 
Empirical Approaches to Pilot-Induced Oscillations‏ 


يبيّن الشكل 21 - 1 السجل الزمني للاهتزاز المحرض من قبل الطيار 
والذي حدث خلال هبوط مكوك الفضاء المداري إنتربرايز في عام 1977. 
الاهتزازات المحرضة من قبل الطيار (۲10). أو حوادث الترابط طائرة - طيار 
(4۴0). التي فيها يحاول الطيار إيجاد التحكم لمكافحة عدم الاستقرار» وهو 
الموضوع الطبيعي لتحليل الطيار في الحلقة وعامل التحفيز الآساسي لتطوير 
الطريقة. 


على آي حال» إن الاهتزازات المحرضة من قبل الطيار قد ظهرت في 
فترة طويلة قبل الطرق المتقدمة للطيار فى الحلقة التى كانت مطبقة. ولقد 
الطائرة. 

ر 
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الشكل 121 السجل الزمنى للاهتزاز الملحرض من قبل الطيار الذي حدث خلال هبوط 
مكوك الفضاء المداري إنتربرايز» في 26 تشرين الأول/ أكتوبر 1977. تم اعتبار التخلفات 
الزمنية لنظام التحكم الطولى لتكون المسبب الأول. Ashkenas, Hoh, and Teper, : jn)‏ 


.(AIAAA Paper 82-1607-CP, 1982 
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كان أعحد أمباب الأهترازات المحرضة من قبل الطيار واضضخا يدون 
دراسة معمقة كثيرأً. فإذا تم تقييد معدل سرعة حركة سطح التحكم لأي سبب 
من الأسباب» مثل عدم كفاية معدل تدفق السائل الهيدروليكي (عناسهءفرط) في 
أسطوانات المشغل (١٥ه٠]ءه)»‏ سيكون الطيار غير قادر على عكس حركة 
التحكم بسرعة كافية لإيقاف حركة الطائرة» متى بدأت. ويقود التصحيح 
المتأخر للطائرة بعيداً جداً في الاتجاه المعاكس» مما يتطلب حركات تحكم 
متزايدة باستمرار. ويُظهر وصف تحليل تابع معدل التحديد» في الحقيقة» أن 
التخلف في الطور هو مزعزع للاستقرار. وهكذاء فإن قاعدة تصميم تجريبي 
واحدة لتجنب الاهتزاز المحرض من قبل الطيار هي معدل السرعات المتاحة 
لسطح التحكم. 

في مراسلة غير منشورة يعلق فیلیبس (8م1ا1ذط۴ .4 .۷) على النتائج التجريبية 
الأخرى على الاهتزازات المحرضة من قبل الطيار : 


لقد وجدنا أن قوى التحكم الضعيفة جداً سوية مع التحكم الحساس 
)sensitive contro1(‏ کانت من المرجح جداً أن تؤدي إلى الاهتزازات 
المحرضة من قبل الطيار. ولم يكن تخامد الاحتكاك على عصا القيادة هو 
الرد على وضع التخلف في الاستجابة وعلى قوة التحكم»› فضلا عن 
الاسترداد. والمطلوب هو قوة كبيرة في الطور مع انحراف لتحقيق 
حركات عصا سريعة»› والتي لا تسمح بالإخفاق. وهذا يمكن الحصول 
عليه مع نابض وماص صدمة ۲همطءهل يعمل على التسلسل. ولقد أطلق 
غرومان على ماص الصدمة هذا بنابض (0م1١ه۲إم؛»‏ واستخدمه بنجاح 
في نظام الشعور (٣ءءرء‏ 1ء٥])‏ للطائرة ۴-11۴ . . . إن القيمة السالبة ہ٣٤‏ 
لتححمات من نوع القلاب (عصty-flap(‏ تسبب رجوع قوة التحكم بعد أن 


تستحيب الطائرة. 


إن المقاربة التجريبية الإضافية لحل مشاكل الاهتزاز الطولي المحرض من 
قبل الطيار هي نظام كتلة تمثيل (ا1عء«طهط) مضاعفة» كما تم توصيفها في 
الل الي د ر الل ل في عا ف ار 
الرفع» من خلال تطبیق قوی تسارع غو صية (101اer4اءءءa‏ ع«iطءtام)‏ إلى العصا. 
وترتد قوة العصا بينما تستجيب الطائرة. 
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Compensatory Operation العملية التعويضية وفئات النمو ذج‎ 2 - 1 
and Model Categories 


كان لدى طرق تحليل «الطيار فى الحلقة» نجاحاتها المبكرة وأكثرها دلالة 
EE E E‏ 
ففي العملية التعويضية أو الملاحقة يعمل الطيار على الأخطاء المعروضة أو 
الملموسة للتقليل منها بطريقة الحلقة المغلقة. وتبقى عملية بعد نظر الطيار 
وتكوين فكرة لقا هي بالأساس حلقة مفتوحة (ط٥ه1١ءمه)؛‏ ولا يكون الطيار 
جزءا من حلقة الملاحقة. 

تندرج النماذج الرياضية للعملية التعويضية للطيار في فئتين» بنيوية 
وحسابية. حيث تحول النماذج البنيوية الطيار إلى أنظمة فرعية مثل المناورة 
العضلية» والحساسات الدهليزية (كإ#ودمء إهاuطناوم)»‏ ولكل منها توابع 
التحويل. وتتضمن توابع تحويل النموذج البنيوي للطيار على التأخيرات الزمنيةء 
والسبق» والتخلفات. ويجب على التجميع العام إعادة إنتاج سلوك الطيار بطريقة 
نهاية إلى نهاية (ل«-ه-ل«ء) . وتصبح مقاربة التحدي هذه ممكنة من خلال 
قياسات الاستجابة الترددية الدقيقة الطاقم البشري ]1973 [McRuer,‏ . 

ما نماذج الطيار الحسابية فقد نمت من نظرية التحكم ان الحديثة» 
حيث تتضمن هذه النماذج المُخمن» مثل مرشح كالمانء الذي يعالج مراقبات 
الطيار لتوفير تقدير لحالة الطائرة» ونظام التحكم فيهاء والذي هو النموذج 
الرياضي للتوابع العضلية والتنظيمية للطيار (الشكل 21 - 2). ويؤمن تقليل أو 
تعظيم معيار التابع النتائج المطلوبة. 

من المهم أن نعترف أن نماذج التأخير الزمني - السبق - وتخلف الطيار 
تكون مطلوبة في المقام الأول في تحليل العملية التعويضية للحلقات الداخلية 
للستلوك عموماً. .وتكون ثل هذه الحلقات مغلقة عند الترددات الغالية بالسبة 
إلى ديناميكيات الطيار. وتكون نماذج الربح الصافي للطيار كافية عموماً 
لتحليل إحداثيات الدوران وسرعة التردد المنخفض وحلقات تحکم المسار. 
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مرشح کالمان - بوسي التخمن _ تظام التحكم 


الشكل 2-21 نموذج الطيار الحسابي» المستخدم في حلقة التحكم الأمثل. تتضمن مصفوفات 
الطائرة 2 ٥,‏ ,8 ,۸ مرشح تشكيل الضجيج ۴5 في الجزء العلوي اليساري. يتم التنبؤ عن 
حالات الطائرة بواسطة مرشح كال مان - بوسي (رء نا8 - ١٠1ة)‏ في الجزء الأيمن السفلي. 


ويقع نظام التحكم الأمثل فى الحزء السفلى الأيسر. )مڻ : -88 Thompson, AIAA Paper‏ 
1988 ,4183(. 


1 3 نموذج العبور (المعبّر) Crossover model‏ 

ينبشق نموذج العبور(اء له إم0۷ءوهإ)) لعملية التعويض من ملاحظة أن 
الطيارين طوروا الديناميكيات اللازمة لإنتاج (في تركيبة الطيار - الطائرة) تاب 
تحويل خاص في منطقة عبور الترددات (1988 ,م .)M6R‏ إن لتابع تحويل 
الحلقة المفتوحة طيار - طائرة المطور شكلا بسيطاً رائعاً من تأخير زمني 
تکاملي»› أو (* w۴‏ > حيث 7 هو ربح الحلقة المفتوحة» و هو 
التأخير الزمني» وه هو عامل لابلاس. ويدعى ربح الحلقة المفتوحة #١‏ بتردد 
العبور أو المعبر» وهو التردد الذي عنده يقطع مطال استجابة الدارة المفتوحة 


الخط 1.0ء أو طأل0. 
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إن الاستجابة الترددية للدارة المغلقة» أو نسبة الخرج إلى الدخل لنموذج 
العبور» تكون ثابتة عند النقطة 1.0 عند الترددات المنخفضة» ما يعني أن الخرج 
يتبع تماما الدخل. وعندما يزداد تردد الدخل فإن التردد الذي عنده يهہط الخرج 
بمقدار ط3۵ أقل من الدخل» أو إلى حوالى 70 فى المئة من الدخل» يعتبر 
تردد قطع (رعصعuو؟‏ ۴؟ه )Cut‏ ولكافة الأغراض ا ويحدد هذا التردد 
عرض مجال نظام الحلقة المغلقة» وهو أيضا الترددء۷ الذي يكون فيه ربح 
نظام الحلقة المفتوحة يساوي 1.0. 


إن التأخير الزمني > لنموذج العبور هو في الحقيقة تقريب للتردد 
لر وو اها عو دات الور ااا هن ا اا 
والتأخيرات الزمنية لنظام التحكم وعبارات التخلف من الدرجة العليا. ويصبح 
ذلك الجزء من > العائد للطيار أكبر كلما ساهم السبق (44ء1) بزيادات الطيار» 
وكلفة جهد الطيار الإضافي (1988 .)McR ver,‏ وهذا یخفض تردد العبور المتاح 
لتخلفات النظام الآخر. 


Pilot Equalization with the رaبعgll تسوية الطيار مع نموذج‎ 4 - 1 


Crossover Model 


إن جميع توابع تحويل الطائرة» مثل استجابة الغوص (طءاام) لدفة الرفع 
واستجابة الانعراج لدفة الدحرجة («هعانه)» لها توابع من الدرجة الأولى أو 
الثانية في المقام» تظهر من الكتلة أو العطالة. ولإرضاء نموذج العبور يجب 
على الطيار تأمين إلغاء تابع البسط على نفس المجال الترددي. وهذه المقادير 
المساوية للسبق )1٥44(‏ أو التوقع» تتفق مع الحس السليم لما هو مطلوب 
لحذف الخطاً في العملية التعويضية. 

إن مقدار السبق أو التعويض المطلوب من قبل الطيار هو مقياس مباشر 
لعبء العمل. وينعكس سبق الطيار في ميل المنحني الموجب لنسبة مطال 
نموذج الطيار في SN SEES O EES‏ 
الخ الو ج الك ا ال المقوط ي و ا عا و 
RE e ENE a a‏ 
الطيار من خلال مقياس كووبر - هاربير OGRE‏ الذي تمت مناقشته 
بالقضل الثالث: الذى يعطلب تسرية مقذان السبق (الشكل 21 6: 
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الشكل 3-21 تدهور (زيادات) فى تقدير انجازية الطيار للطيار لمهمات الملاحقة المشتر كة مع 
درجة سبق الطيار المطلوبة . (من : 1974 ,188 .(McRuer, AGARDograph‏ 


Algorithmic (Linear النموذج الحساي (التحكم الأمثلي الخطي)‎ 5 1 
Optimal Control Mode) 

إن نموذج التحكم الأمثلي الخطي أو النموذج الحسابي هو جزئياً نموذج 
الطيار في تلك المنظومة من عناصر التحكم الأمثلي التي يمكن التعرف إليها مع 
تخلف العصب العضلي. على آي حال» فإن التمييز الأساسي بين نماذج الطيار 
البُنيوية والحسابية هو أنه» ما عدا المشاكل البسيطة» لا يمكن أن يُمثل الطيار 
بتابع تحويل بسيط في الحالة الحسابية. بينما تكون ديناميكيات طائرة بسيطة جداً 
مکامل صرف (۲٥٤هإعه")‏ ومسلما بها لتكون قادرة على توليد تابع تحویل 
الطيار» وتم العثور على نموذج تحكم الطيار الأمثلي الخطي ليكون من الدرجة 
العالية» لكن مع مميزات مشابهة لنموذج العبور )1988 .(Thomas and McRuer,‏ 
لقد تم استخدام نموذج الطيار الأمثلي الخطي للاستفادة منه في توليد قيمة 
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yi «(Hess, 1976; Anderson and Schmidt, 1987) (pilot rating) رlيط¦طلا انجازية‎ 
وفىی استقرار‎ .)McRuer and Schmidt, 1990( تحليل مشاكل متعددة المحاور‎ 
.(Stengel and Broussard, 1978) التركيبة طيار - طائرة في المناوراٽت‎ 


6-21 نموذج العبور والاهتزازات المحرضة من قبل الطيار The Crossover‏ 
Model and Pilot-Induced Oscillations‏ 

لقد أثبت نموذج العبور بأنه ذو قيمة كبيرة في فهم الاهتزازات المحرضة 
من قبل الطيار. وقد فتح الطريق لتصديق التصحيحات التجريبية لهذه الظاهرة» 
مثل ما وصفه فيليبس» لأجل تطوير مفاهيم جديدة في هذا الحقل وفي تصاميم 
جودة الطيران المتفوقة. 

لقد وفر دوان ماك روير )Duance McRuer)‏ مسحاً شاماً للاهتزازات 
المحرضة من قبل الطيار في تقرير لمركز دراين لبحوث الطيران (,uerں MCR‏ 
4ح أن أهين إلا فن مل الأخرين رانء درت الاهكرارات ال رة 
من قبل الطيار بأنها مشكلة جودة الطيران الكبيرة» وأن تجارب الطيران المثيرة 
الأخيرة» بدمجها مع طرق التحليل المتقدمة المتاحة» أعطت الموضوع أهمية 
جديدة بين الأعوام 1947 و1994 فقد كان هناك أكثر من 30 حالة ذكرت بأنها 
قاسية جداً» في طائرات تتراوح من شراعية الناسا (إ6لناعةإم )١484‏ إلى 
المكوك الفضائي المداري. وأقترح ماك روير ثلاث فئات للاهتزاز المحرض من 
قبل الطيار» کما ن٠‏ 

(essentially linear) خطی أساشا‎ 6 

© الشبه - خطي » م نحديد لسرعة وموضصع سطح التحكم؛ 

6 اللاخطى جوهرياً» متضمن قبل الطيار أو نمط الانتقالات. 

لقد جاء التحقق من مقاربة نموذج العبور إلى الفئة الأولى مزوداً بتحلياإ 
الاهتزازات المحرضة من قبل الطيار المُطوّر بالكامل على طائرة سلاح الجو 
الأمريكي متغيرة الاستقرار غالسبان N1-33‏ (1986 ,«ه٣إ)ءهز8).‏ وفي ست 
حالات قاسية كان هناك فعالية كبيرة للتأخيرات الزمنية لنظام الحلقة المفتوحة» 
ابتعاداً عن تابع تحويل هيكل الطائرة من نوع المكامل المثالي في منطقة العبور 
الل 21 و انت لات امات الطار الا اة 
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التعويضية توفر قدراً كبيراً من سبق الطيار» وموازناته («ه:اهناه»يء tهاام)‏ 
بالإضافة إلى الربح لتقريب قانون العبور ولغلق الحلقة بطريقة مستقرة. 


لمطال 8 


Tpg = 0.055 sec: 


-[®2 uy + 180°] 
ج‎ 897( 


1 6.17 /5( 


° HUG N: 


10 10 9 107 10 
التردد (رادیان/ثاتيق 


107 10° 


10% ^10 
التردد (راديان /قاتيع 
الشكل 4-21 الاستجابات الترددية للحلقة المفتوحة للت ركيب طيار - طائرة من أجل تكوينين 
ئرة سلاح الجو الأمريكي متغيرة الاستقرار غالسبان 1-33 . الحالة في الأعلى » بدون الاهتزازات 
اللحرضة من قبل الطيارء ولها الشكل التكامل المثالي بالقرب من تردد العبور. الحالة في الأسفل› 
بوجود اهتزازات قاسية محرضة من قبل الطيارء ولها ميل شديد الانحدار وتخلف أكثر في الطور 

.(McRuer, STI Technical Report, 2494 - 1, 1994 : عند الترداد العالية. (من‎ 
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تتضمن الاهتزازات المحرضة من قبل الطيار تداخلات معقدة فى أنمطة 
الطائرة المرنة. ولقد تم اختبار نمط الاهتزازات المترابطة على الطائرات ۴111ء 
2 وروتان فويجر. ونوقشت معدلات سرعات سطح التحكم للحد من 
الاهتزازات المحرضة من قبل الطيار مسبقا. 

لقد ظهرت الاهتزازات اللاخطية المحرّضة من قبل الطيار بصورة رئيسية 
مرتبطة مع الطيار ومع نمط الانتقالات. وفي حالة واحدة من هذا القبيل» فإن 
الوزن على المقود (1ععطس ١ه‏ ا٣عامس).‏ وتبديل ضربة الذنب e(‏ ناء انه)) غيَّرا 
قوانين تحكم الاستقرار المُتزايد على الطائرة ۴-8 ۸۲/N454عu٥۷‏ التي تطير 
بالوصل السلكي بعد أن عرضت الطيار إلى تعاقب سريع للديناميكيات المختلفة 
.)MR ue, 1994(‏ التي كان فيها الطيار غير قادر على التكيف في الوقت 
الماست: 


إن نمط الانتقال» إما بوصفه تابعاً إلى مطال دخل الطيار أو إلى تغيرات 
النمط الأوتوماتيكي» هو مصدر خاص للاهتزازات المحرضة من قبل الطيار في 
أنظمة تحكم الطيران الحديثة التي تطير بالوصل السلكي. لذا أدت أهمية تجنب 
الاهتزازات المحرضة من قبل الطيار في طائرات النقل التي تطير بالوصل 
السلكى إلى الدراسة التى تُوقشت فى الفقرة 11 من هذا الفصل. 
1 - 7 مقاربة جيبسون Gibson Approach‏ 

اقترح جون جيبسون («0ءط6 ٥.‏ «1[) في أطروحته عام 1999 في جامعة 
تكساس ديلفت» تصنيفات مختلفة للاهتزازات المحرضة من قبل الطيار (۲10) 
تلك التى لماك روير (البند 6). 

فى التصنيف الأول هى ء۲10 التى تنشاً عن الاستجابات الديناميكية 
التقليدية من الدرجة - المنخفضة. ويمكن للطيار التراجع عنها من خلال 
تخفيض الربح أو بالتخلي عن المهمة. في هذا التصنيف فإن التخلف في 
التسارع الزاوي الذي يتبع دخل التحكم يكون غير ذات أهمية» مما يوفر للطيار 
ترابطاً حميمياً مع استجابة الطائرة. 

فى التصنیف الثانی تنشاً ۴10s‏ عن الديناميكيات من الدرجة - العالية التى 
يكون فيها الطيار غير قادر على التراجع» حيث إن الديناميكيات من الدرجة - 
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العالية مثل تخلفات قانون التحكم الخطي المفرطة» أو معدل سرعة المشغل» 
و/ أو تحديد التسارع الذي يحدث تخلفات كبيرة في استجابة التسارع» تفصل 
الطيار عن الاستجابة. 


في التصنيف الأول» يمكن أن تطور الحلول بافتراض النماذج الأبسط 
للطيار فقط. والفكرة الآساسية هي آنه يمكن استخدام تقنية الطيران بالوصل 
السلكي لتشكيل الاستجابة بحيث توفر قوانين التحكم في نموذج العبور )M٥‏ 
طمu‏ ۴ للتركيب «طيار - طائرة»» وما على الطيار إلا تحقيق أبسط الأرباح. 
وبالطبع› هناك عوامل أخرى مثل الحساسية» والسلوك (ءل»اناه) وديناميكيات 
مسار الطيران» ونمط الانتقالات يجب أن تؤّخذ بالاعتبار. 

الضف اا الخو اكاك فن وة ب الال طالب 
دزاس ا 0 ا ات ابر الال ال ییک 
التسامح بها. ویتوجب تقييم مدخلات «التوقف للتوقف» HES)‏ لعصا 
القيادة في الترددات الحرجة. 
1 - 8 مقاربة نيل - سميث Neal-Smith Approach‏ 

إن الربط بين متطلبات السبق المفرطة (لهء!1 ء۷ووه×ه) للتحكم ومعدلات 
تقدير إنجازية ضعيفة للطيار تشكل القاعدة لمقاربة نيل - سميث. التي يعود 
تاريخها إلى عام 1970. وقد افترض النموذج تخلف - سبق للطيار dE‏ 
ممص اازم» مع تثبيت قيمة التأخير الزمني عند 0.3 ثانية. وعندما يتم 
ف و ا ر ها اا اا و و ی کرت 
النموذج لتلبية عرض المجال والمتطلبات الأخرى للحلقة المغلقة pهه!‏ إ#ءه1ء) 
requirement)‏ كما يتم مقارنة السبق الناتج في فرق الطور لنموذج الطيار ورنين 
الحلقة المغلقة بآراء الطيارين لإنشاء الحدود المقبولة (الشكل 21 - 5). 

تعتبر مقاربة نيل - سميث من المساهمات المهمة فى عقلنة متطلبات جودة 
الطيران منذ أن تم الاستخدام المباشر للنموذج اا ا ولهذه الطريقة 
عيوب في أن سبق الطيار المطلوب يكون معتمدا بقوة على عرض المجال 
ا ونقطة البداية الاعتباطية 1982 .((Moorhouse,‏ 
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:ABW- GF 3.0, Tp =0.2s‏ مراجعة نيل-سميث لمعيار الحدود ...س 
:OpW-@= 1.2, Tp =0.‏ حدود قيمة NR‏ المعدلة لمعيار نيل-سميث ددد 


الشكل 5-1 معيار نيل - سميث لتحكم الغوص )pitch contr01(‏ . محدث سلوك الدور- 
القصير المقبول أسفل الحد المنشاً من خلال نسبة ذروة رنين الحلقة المغلقة» وحور السينات› 
وسبق نموذج الطيار» وحور العينات. والحدود المخططة هي الحدود اللقترحة الأكثر تقييداً 
لطائرات النقل الكبيرة (من : 1988 ,18-157 .(Mooij, ۸6۸ RD‏ 


9_221 معاییر تأخير عر ضف المحال الطو ر Bandwidth-Phase Delay Criteria‏ 


إن الرؤى المجهزة بنموذج العبور للعملية التعويضية تؤدي إلى المعيار 
الذي يمكن استخدامه في تصميم نظام التحكم» كما في مقاربة نيل - سميث. 
المثال الهام على ذلك هو عرض المجال هو - ميتشيل - أشكيناز -ط80) 
)ئھAshken‏ - Mitchell‏ ومعيار تأخير الطور »)8٥1,1988(‏ ومجموعات من اثنین 
من المقاييس الفردية» موضحة في الشكل 21 - 6. 

المقياس الأول هو عرض مجال الطائرةء الذي يعرف على آنه التردد الذي 
عنده تكون زاوية الطور لاستجابة السلوك لدخل قوة العصا تساوي - 135 
درجة. ويقيس عرض مجال الطائرة التردد الذي يستطيع الطيار من خلاله 
التحكم بدون الحاجة إلى تعويض السبق . 

والمقياس الثاني هو تأخير الطورء الذي يعرف على أنه الفرق فى استجابة 
زاوية الطور عند د التردد وعند زاوية طور تساوي - 180 و و+180 
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درجة» مقسومة على ضعف التردد عند زاوية الطور - 180 درجة. وبالتالي بُقرب 
E AE N SE A ES EE‏ 
الور ا ا ال ا وف ال ار و ل اا کو 
الأزظمة التي تتمتع بتأخير طور كبير عرضة لمثل هذه الاهتزازات. 


(%)2 wg * T 


Taê 
۳ 2 Wı80 


راديات ق[ 
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=6dB‏ 8 
أ dB‏ 
| پو اگئمستتدة ائى 
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| 
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للنحصون حئی حرص ائمچال : 


| . حسانب 8۷ المستتدة اکى هامش الطور 


2 . حساب ۷اع ا المستتدة إلى هامش الريیح 


3 . استخدام القيمة الدتيا 


الشكل 6-21 تحديدات عرض المجال ومعيار تأخير الطور (من : ,S15-17974؟-M11‏ 
0). 
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لقد تم تطوير حدود فضاء «عرض المجال - تأخير الطور» في الطائرة 
باستخدام الطيران الفعلي ومحاكي معدلات تقدير انجازية الطيار والتعليقات. 
وحدود مماثلة كانت أيضاً مفيدة خصوصاً للحوامات وأنمطة التحكم (الانتقالية) 
الخاصة. ومع هذه الحدود» يكون المصممون قادرين على تفسير الحلقة المغلقة 
لديناميكيات طيار - طائرة» باستخدام ديناميكيات الطائرة الفعالة فقط. وإن 
المعيار ذا العلاقة والخاص بالطائرة فقط والمستند إلى نموذج العبور هو معيار 
سميث - غيتيس الترددي (عام 1979). ویبقى معيار اخر مستند إلى ديناميكيات 
الطائرة وحدها الذي يوضع الحدود في مخطط نيكول للاستجابة الترددية 
للسلوك (1995 ,«0ءطز6).» حيث تكمن الفكرة بحصر الاستجابة الترددية للسلوك 
داخل حدود مُعرفة بأفضل جودة طيران لحلقة مغلقة مُقادة. وتعتمد جميع طرق 
الحدود هذه على الترابط الہبسيط (۸ەناهاءإإهء مام صاو).» التى ينبغى أن تكون 
فعالة لتوسيع نطاق هذه الحالات الجديدة لتشبه تلك التي استندت إليها الحدود. 


يقترح التصميم العملي الجيد استخدام جمیع هذه المعايير لفحص 
ديناميكيات الطائرة موضوع البحث. 


1 - 10 دراسات التقرب للحط والدوراj Landing Approach and Turn‏ 
Studies‏ 
اك عة کر ن الدراماة المتقدمة رة الط اهال اشهاذت :م 
التقنية الحديثة للطيار في الحلقة» بدون الحاجة إلى نماذج الطيار الرياضية 
تأخير - سبق - تخلف. ويبدو لإغلاق الحلقة التي تقطع عند الترددات 1.0 
راديان بالثانية أو أقل» أن نماذج الربح البسيط تكون كافية. ويميز التردد 
المنخفض للحلقات المغلقة حلقات التحكم الخارجية بالسرعة والمسار. 
وتكون حلقات التحكم بمسار الطيران لطائرات الإقلاع والهبوط القصير 
0 ف اتقات اة حورل الخافات الداخلة لرك الخرضن ااا 
ذات التردد الأعلى. ويمكن غلق حلقات المسار مع آرباح طيار بسيطة»› 
بافتراض وجود تحكم قوي للحلقة الداخلية (1988 ,وه,6)طء4)» حيث إن بعض 
السبق المتواضع للطيار يكون مطلوباً لإنجاز تابع تحويل طيار - طائرة من نوع 
المتكامل المثالى )idea1 integrator-type pilot - airplane transfer function)‏ فی 
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تنصب دراسات دوران الأجنحة المستوية (ك”إنا 1!e۷e1-sع«اس)‏ ودوران 
الإحداثيات في نفس فئة الحلقات المغلقة منخفضة التردد التي تكون فيها نماذج 
الربح البسيط للطيار كافية. إن مُوسط أشكيناز - دوراند العكسي - ة١‏ )طئA)‏ 
(an۵4اu(‏ ودراسات الحلقة المغلقة لهيفلى (را؟؟ه8٨)‏ لمشكلة تقارب الهبوط على 
E ER IR E OE OE‏ 
aa EES‏ 


1 - 11 المشارکات لطائرات الر کاب |Èۈۍىدية Implications for Modern‏ 
Transport Airplanes‏ 
تاريخياً» كانت الاهتزازات المحرضة من قبل الطيار ۲10 المرتبطة بتقنية 
الطيران بالوصل السلكي قد جربت في الطائرات العسكرية والتجريبية» التي 
تدخل عادة التقنيات المتقدمة قبل E‏ على طائرات النقل المدنى. ا 
0 کک کی و 
المسافرين لأخطار جديدة. على أية حال» فإن تقنية الطيران بالوصل السلكى 
هي الآن قياسية في طائرات النقل الجديدة» وتجلب إمكانية تطبيق ۲10 ا 
المستوى الواسع. 


يهدف تقرير مجلس الأبحاث الوطنى الأمريكى (MoRuer, 1997) NRC‏ 
إلى تنبيه جميع الأطراف المعنية لهذا الخطر وتقديم ا لتفادي المشاكل 
الخطيرة في المستقبل. وبصرف النظر عن الحاجة الواضحة لمواصلة البحث 
رقذرت لاز ف ا اتخات ترون القليل مي الام ات و الراك 
الک اا ص EE‏ 

1. المُوسطات المقاسة من خلال مسجلات الطيران المحمولة على المتن 
flight records)‏ bard-nد)»‏ ومنها «الصناديق السوداء» من الضروري أن تکون 
عند معدلات سرع نقل معلومات أعلى» لالتقاط أحداث ۲10 التي لربما 
ساهمت في الحوادث. الدكتور أيرفينغ ستاتلار(ءاها؟ ع«ذ٣!)»‏ الذي شارك في 
جزء كبير من برنامج الناسا لآمان الطيران (48۴)ء يذكر «أن أعلى معدل تسجيل 
للبيانات الموجودة فى الصندوق الأسود ليست سوى 8 عيّنات فى الثانية» مقارنة 
ب 20 - 30 عيَنة في الثانية الضرورية لالتقاط أحداث ۲10 ٠‏ 
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2. يجب أن تندرج المهام الشاقة للغاية مع أحداث التسبب المعروفة 
والمشكوك فيها من أجل 0 في المحاكاة» وفي اختبار الطيران» الإقرارات. 
وينبغي لهذه الاختبارات استخدام الطيارين من ذوي الخبرة والتدريب في 
احداث ۴۲0٥‏ . 

3. يجب أن تراجع الإإقرارات (ك«هناهءاfناإمء)‏ الحالية لدمج التقانات 
المتاحة للتخفيف من خطر ۲10 . 

يجب أن تؤخذ التحذيرات التي ظهرت بتقرير ×۸٣‏ عن ۲10 كامنة 
الخطورة في الطيران التجاري على محمل الجد» كما ينبغخي وضع توصيات 
المجموعة من ذوي الخبرة التي كتبت التقرير موضع التنفيذ. 

بشأن مسألة تسجيل أحداث ۲10 التى قد تكون ساهمت فى الحوادث» 
هناك مقاربة طموحة هي تحت الدراسة E‏ الفضاء وفي Grey,) RTCA‏ 
0.. وهذا هو نظام رصد الطائرة وأرشفة البيانات المستند إلى القمر الصنعي 
الذي يلغي الحاجة إلى مسجلات الطيران المحمولة على المتن. ويمكن أن يوفر 
النظام المستند إلى القمر الصنعي المعلومات بالزمن الحقيقي» وبسرعة نقل 
عالية لمنع وقوع الحوادث أو للتشخيص. وينظر إلى هذا النظام على أنه الثمرة 
المنطقية للتطورات الحاصلة في حقل الاتصالات. 


1 - 12 ملاحظات ختامية Concluding Remarks‏ 
إن دراسات الطيار في الحلقة ۲10 هي جزئياً في عالم البحث العلمي 
التقليدي وجزئياً أحد التقنيات التي تنتمي إلى الاستقرار والتحكم بالطائرة. 
وكبحث صرف» توفر القدرة على استكشاف التداخلات المثيرة للاهتمام بين 
الإنسان والطائرة التي تؤدي مهام طيران مختلفة. ويقال إن خطأً الطيار والطاقم 
يكون مسؤولاً عن عدد كبير من الحوادث» وهناك حافز قوي لدعم مجال 
الببحث هذا. 
حتى الآن» فإن النجاحات الواضحة لدراسات الطيار فى الحلقة كتقنية هى 
تطبيقات نماذج العبور والنماذج الأمثلية الخطية لشرح وتجنب بو كبيرة 
من الاهتزازات المحرضة من قبل الطيار. وكان نموذج العبور هو أيضا الأساس 
للمقاييس المستخدمة فى تحديد جودة الطيران. كما أن الإنجازات الأخرى»ء 
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مثل الفهم الأفضل لإغلاق حلقات الطيار في طائرات الإقلاع والهبوط القصير» 
وفي تقاربات الهبوط على حاملة طائرات› وفي دوران الإحدائثیات› قد اعتمدت 
على تحقيق عرض مجال طبيعي أعظمي لتقنيات تصميم الحلقة المغلقة» مع 
الطيار المُتمثل كربح بسيط. وهكذا فقد ظهرت طرق الطيار في الحلقة كخطوة 
تلي عمل جودة الطيران التقليدي› والتي شددت على تحکم القدرة وقوى 
التحكم المناسبة. 

وقد تم الكشف عن التداخلات المحتملة الخطيرة «طيار - طائرة» في 
طائرات النقل التجارية المتقدمة. بحيث› أصبح ضروريا وضع خطة مدروسة 
للتخفيف من هذه المشاكل في العمل. 
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النصل الثاني و(لعشروں 


التحدي الإيروديناميكي للطائرة الخفية (الشبح) 
Challenge of Stealth Aerodynamics‏ 


يُعدٌ اختراع الطائرة الخفيّة» تقريباًء بالنسبة إلى الرادارات الأرضية أو 
صواریخ آرضن خو تنا دفاعياً فعالاً لطائرات الاستطلاع والهجوم. وقد 
أخذ هذا التطوير ستة مسارات حتى الآن» الثلاثة الأولى منها هي تحد واضح 
لمصممي الاستقرار والتحکم : 

هیاکل الطائرات السطيحية : (esصه۲؟زه ٤٥۵‏ ٤٥ه۴)‏ استبدال الآشكال 
الإيروديناميكية السلسة التي تنتج انسيابات هوائية متماسكة وإيروديناميك خطي. 
بحيث» تغيب الإشارات الرادارية المرتدة من الأشكال السطيحية عن مستقبلة 
الراداوة كما فى الطاتة لو كهك ۴1174 على ميل المال؛ باستاء الاشازات 
التي ترتد على السطيح المواجه للمستقبلة. 

الخط الموازى للمسقط العلوى لسطح الجسم (Parallel-line planforms)‏ 
ويكون له نفس زاوية التراجع على الحواف الأمامية والخلفية للجناح وعلى 
سطح الأطراف والحواف الحادة» بحيث» يُركز الخط الموازي للمسقط 
العلوي لسطح الجسم الإشارات الرادارية المرتدة في المناطق الضيقة التي يتم 
فقدها بسهولة من قَبّل رادارات البحث. وهذه هي طريقة «الخفية» للطائرة 
نورثروب 8-2 تضاف إليها المواد الخاصة والمحركات المدفوفة فى الهيكل. 

الآذناب العمودية المختزلة (كانها امcنtامv‏ dمessاSupp)‏ وتكون إما محمية 
من الرادار ببنية الجناح أو محذوفة بالكامل. ويكون للطائرة لوکهید ۴-22 
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أذناب عمودية محمية » ولا شىء على الإطلاق للطائرة B-2‏ . 

الإيروديناميك الممزوج aerodynamics)‏ endedاB)‏ يزيل الزوايا الداخلية مثل 
تقاطعات جسم الطائرة - الجناح» حيث يمكن للزوايا الداخلية أن تؤدي دور 
العواكس الرادارية الزاوية. وتستخدم الطائرة روكويل 8-1 هذه التقنية لتخفيض 
بصمتها الرادارية. 

المحر كات المخفية والعوادم )Buried engines and exhansts)‏ إخفاء ریش 
الضاغط وفوهات العادم الساخنة من الباحث الراداري والأشعة تحت الحمراء. 

المواد الرادارية الماصة (ءاھ۲1٥ )Radar absor ben) ٣)‏ تستخدم عموماً مواد 
لا معدنية. وهذا الموضوع سري للغاية. 

إن تحديات الأجسام السطيحية» والخط الموازي لشكل الجسم والأذناب 
العمودية المختزلة لمهندسي الاستقرار والتحكم قد تم توضيحها من خلال 
طائرات الشبح الحالية. 
2 - 1 قضايا هيكل الطائرة السطيحى Faceted Airframe Issues‏ 

يطير هيكل الطائرة لوکهید ۴-117۸ السُطيحي» بالرغم من المعرفة 
الإيروديناميكية التقليدية» التي تتطلب سطوحاً ناعمة سلسلة للحفاظ على دوام 
انسياب الهواء تحت أوسع المجالات الممكنة من زاويا الهجوم» وزاويا 
الانزلاق والسرعات الزاوية (الشكل 22 - 1). من ناحية أخرى» فإن القوى 
والعزوم الإيروديناميكية للأجسام السُطيحية تكون إلى حد معقول توابع خطية 
لهذه المتغيرات للمجالات الصغيرة بما فيه الكفاية. 

يمذد الجناح المتراجع كثيراً إلى الخلف (67.5 درجة في حالة الطائرة -۴ 
4)». وتدوّر المجالات الخطية بعض الشىء» وتثبت حواف السطيح فی 
الحواف الجانبية بدلاً من الفواصل العمودية لاتجاه التدفق. ومع ذلك» يجب 
على مهندس الاستقرار والتحكم الذي يواجه هيكل الطائرة السُطيحي» مثل -۴ 
«117A‏ توقع تحديد مُوسطات الطيران لتختب عزوم إيروديناميكية › لا خطية» 
وغير مستقرة» قد تتجاوز قدرة التحكم المتاحة. وکانت الطائرۃة ۴-117۸ تدعیى 
من قبل إیرودینامیکیی لوكهيد أصاٌ ب «الماسة الميووسة“« «hopless diamond»‏ . 
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الشكل 1-22 البنية السطيحية للطائرة المقاتلة الشبح لوکهید ۴-117۸. (من شركة لوكهيد 
للتطوير المتقدم› راکسدیل). 


وفی الطائرۃ ۴-117۸ یتم تحديد زاوية الهجوم بصıgazة «(hard-limited)‏ 
بينما تكون زوايا الانزلاق غير محددة عندما تكون عجلة الهبوط مفتوحة من 
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أجل الهبوطات بوجود ريح عرضية. وعندما تكون عجلة الهبوط في الأعلى يتم 
القضاء على زاوية الانزلاق من خلال غلق حلقة التحكم إغلاقاً طبيعياً. وتكون 
الهوامش الطولية السكونية للطائرة ۴-117۸ ضعيفة أو سالبة داخل مجال زاوية 
الهجوم المحدد» لكن يمكن تنفيذ المناورات القتالية الجوية ضمن هذا المجال. 
ويتم تنفيذ التسلق/ الانحدار القاسى (طء٤إم‏ ١إ٠۷إمء)‏ إلى أعلى أو إلى أسفل 
خارج المجال المحدد لزاوية الهجوم )1990 )Farley and Abrams,‏ . وبدوù‏ 
مزايدات (ك«هناةاممصعسه)» تكون الطائرة غير مستقرة اتخاها وعلی مدی واسح 
من مغلف طيرانها العملياتى. 

لدفات الدحرجة والرفع (ئ«ه۷ء!ء) الأربع للطائرة ۴-117۸ مجال حركة كبير 
نتا 0 درجة إلى الأعلى والأسفل» بحيث تكون ضرورية في التعامل مع 
العزوم اللاخطية وغير المستقرة ضصمن المجال المحدد لزاوية الهجوم. وللسبب 
نفسه» يكون الذنبان العموديان متحركين بالكامل. كذلك لدی الطائرۃ ۴-117۸ 
قيادات مكررة أربع مرات لضمان الطيران بالوصل السلكي» باستخدام تقنية 
الطائرة ۴-16 . وللطائرة مظلة فرملة (عءutاطءهإةم‏ ع«kiهاط)‏ مضاعفة بقطر 18 
قدماً أي ضعف قطر مظلة الانهيار الحلزوني» وتعتبر ميزة غير عادية لطائرة 
في الخدمة. وتبلغ سرعة هبوط الطائرة الاسمية 160 عقدة» عند زاوية هجوم 


9.5 درجة. 


Paralle-line Planform Issues Jll قضايا الخط الموازى لسطح‎ 2 2 


يختلف سطح جسم الطائرة نورثروب 8-2 عن المثالي من ناحية توزيعات 
الحمل الإضافية على طول باع الجناح» أو أحمال باع الجناح العائدة لتناظر 
إليها بالحرف € فى الشكل 22 - 2» ذروة محلية حادة فى التحميل الإضافى 
لباع الجناح» تماما كما تفعله أطراف اللجناخ ,دات الشكل الل لذا يمحن 
توقع انهيار مبكر على مقربة من الزوايا (5) في زوایا الهجوم العالية وفي 
اعات ال ك العالة 


إن اللاخطية الناتجة في تغيرالرفع مع زاوية الهجوم عند الزوايا العالية هي 
العائد إلى مشتقات الدوران مه٥‏ وم٥٠‏ التي هي عادة بإشارة سالبة» تصبح 
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موجبة عند قيم زاوية الهجوم العالية المدمجة مع سرعة الدحرجة الزاوية. وتظهر 
هذه المشكلة فی الطائرة B-2‏ ص محدد زاوية الهجوم وبزیادات الاستقرار 
الصنعية التي صيغت وفق مه٥‏ وم٤‏ تحت حدود زاوية الهجوم. 


القضية الثانية في استقرار وتحكم الطائرة 8-2 هي إزالة الذنب العمودي» 
التي تتطلب دفات دحرجة مشقوقة (كئ«هء‌انه اإامء) لتوفير عزم انعراج كاستجارة 
لمدخلات الطيار البشري والطيار الآلي. وتعمل دفة الدحرجة المشقوقة بمثابة 
أنظمة كبح تفاضلية. حيث إن كبح الفرملة» وبالتالي عزم الانعراج» تكون 
لاخطية مع فتح الفرملة» التي تتطلب مزيداً من الإحاطة لإنتاج تحكمات عزوم 
يمكن التنبؤ بها. 

وكما هو الحال مع جميع الأجنحة المتراجعة المعزولة» يكون لدى الطائرة 
82 مستوى ضعيف متأصل من الاستقرار الاتجاهي الساكن الموجب. ومع 
اتجاهي کلما فتحت الكوابح بشکل متناظر فی زوايا كبيرة» كجهاز ضبط 
السرعة. تكون الفرامل المفتوحة نفسها بمثابة أجنحة بنسبة وجاهة ضعيفة» مع 
مرکبہات رفع تنتج کروم اتجاه مزعزعة للاستقرار عندما رج کامل الجناح إلى 
تيار الجريان. ويتم فتح كوابح السرعة في سرعات تقارب الهبوط» بوضع 
متطلبات إضافية على المنطق الذي يوفر الاستقرار الأتجاهى الصنعى فى 
السرعات المنخفضة. 

إفا إلى السشرن الضعيت ا للدستق رار الاتجاهي السكونى :الال 
)inherent static directional stability)‏ للطائرة 8-2» ليس لأجنحتهاء مشتق القوة 
الجانبية للانزلاق» أو ور٣.‏ وهذا ينشاً عنه مشكلة في أجهزة تحكم الطيران» 
ومنها مكون عداد الدوران والانزلاق (مناو لصه «إند) الذي سوف لا يستطيع أن 
بعل كمقر لانزلاق الطارة إن المكرن القكبى لدا الها وهي الكرة 
ارف يما ومترا هو عبارة عن مقياس تسارع جانبي» تم تدريجه لإعطاء 
عرض كرة واحدة في زاوية ميل تساوي 4.5 درجة» أو تسارع جانبي يساوي 
8 في الطيران المستوي» مع عدم تطور فعلي لقوة جانبية في الانزلاق› 
وليس هناك تسارع جانبي لإزاحة الكرة. إن مشكلة أجهزة وعدادات الطيران هذه 
موجودة» بصرف النظر عن مشاکل ديناميك الطيران ال تحدث ص انعدام Cy‏ 
اسناساً. 
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الشكل 2-22 الشكل الداخلي للزواياء المشار إليها ب ١‏ على سطح هيكل الطائرة المقاتلة 
نورثروب 8-2 . هذه الزواياء هي ناتج الخط الموازي لسطح هيكل الطائرة الشبح › وتوفر قمم 
حلية ضيقة في توزيعات الحمل الإضافي على امتداد باع الجناح. ويمكن توقع انيار مبكر 
بالقرب من الزوايا عند زوايا الهجوم وسرعات الدوران الزاوية العالية. 
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كانت الطائرة 8-2 أول تكوين لسطح هیکل طائرة - موازي -1ء۹۲4[1م) 
planform)‏ سيتم بناؤه. والمهندسون الذين کانوا راغبین في التحدث عن 
تطويرها يعترفون أنه كان هناك بعض المفاجآت غير السارة فى الاستقرار 
والتحكم. وربما تستبعد اعتبارات البصمة الرادارية (١۲ا)۸4ع1ك i‏ تخفیف 
التشويهات ف حمولة باع الجناح من خلال الجّدل المكاني للجناح للتطبيقات 
لے ی ا و 
الزيادات الصنعية للاستقرار يكون بالتأكيد متاحاً بوجود أنظمة تحكم الطيران 
الرقمية المعقدة» لكن كمية التصحيح المتاحة تكون محددة في التكوينات 
الخالية من أذناب عمودية. وهذا لآن قدرة دفة انعراج» أو قابلية توليد عزوم 
انعراج» تكون صغيرة في تحكمات دفة الدحرجة المشقوقة (مع قلابة) مقارنة 
بسطوح الآذناب العمودية التقليدية. 


2 - 3 الأذناب العمودية المحمية والحبهة الأمامية للقلابات 4ءلاءإS‏ 
Vertical Tails and Leading-Edge Flaps‏ 


يكون للإشارة الرادارية المرتدة من بطن الطائرة الاعتبار الهام إذا كان 
عمل الطائرة حيث تشكل الرادارات الأرضية المعادية الدفاع الرئيسي بدلا من 
الرادارات الجوية أو الفضائية المحمولة. وإن تقاطعات الآذناب العمودية مع 
الجناح أو سطوح الهيكل تلعب دور العواكس الزاوية (corner reflectors)‏ في 
زيادة الإشارة الرادارية المرتدة. وهذا هو السبب الذي يجعل الأذناب العمودية 
تتوضع بالکامل فوق سطوح آجنحة الطائرات مثل الطائرۃ لوکھید ۴-117۸ و-۴ 
2 (الشکل 22 - 3). 


إن للسطح العمودي المحمي من الرادار» بتركيبه فوق الجناح» تأثيراً 
غير مرغوب لآنه يحجب جريان الهواء على السطوح العمودية عند زوايا 
الهجوم الكبيرة الموجبة» وينتج من ذلك مغادرات (ك١إنءهمءل)‏ سابقة لأآوانها 
تؤدي إلى طيران غير متحكم به وانهيار حلزوني. إن إمالة طرفي الذنب 
العمودي إلى الخارج» كما في تصمیمات ۴-1174 و۴-22» يهدف إلى وضع 
أطراف الذنب على الأقل خارج التدفق غير المحجوب عند زوايا الهجوم الكبيرة 
الموجبة. 


إن أهمية الإشارة الرادارية المرتدة من بطن الطائرة قد أظهرها فولكام 
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سںطعاں۴ (عام 1994).» حيث أفاد أن بعض التخفيض في أعداد البوابات تحت 
الجناح» ولوحات المداخل» وفتحات التصريف كانت مطلوبة لتخفيض ارتداد 
الإشارة الرادارية من الطائرة ۴-22 وأن ارتداد الإشارة الرادارية من خطوط 
اللحام» أو نقاط الاتصال بين السطوح الغابتة أو المتحركة» هي اعتبارات 
أخرى. وتشكل الحواف الأآمامية للقلابات بشكل خاص القلق بسبب خط اللحام 
السفلي بين القلاب والجناح. 

وتكون الطائرة ۴-22 مجهزة بقلابات ذات حواف أمامية» وتكون الحواف 
الأمامية لقلاباتها بمثابة المساهم الأكبر في القدرة القتالية للطائرة» بما في ذلك 
الإعلان عن قدرتها على الطيران المستقر عند زاوية هجوم تساوي 60 درجة. 
ولقد تم برمجة الحواف الأمامية والخلفية للقلابات مع رقم ماخ وزاوية الهجوم 
للحفاظ على الاستقرار الجانبي والاتجاهي. 


الشكل 3-22 الطائرة لو كهيد ۴-22 وتظهر تقاطعات ذنبها العمودي مع الأجنحة التي تكون 
حمية من الرادارات الأرضية. تم حرف أطراف الذنب العمودي إلى الخارج لحفظ بعض الفعالية 
عند زوايا الهحو م العالية )مj‏ : .(Lockheed Martin Corportation‏ 
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الشكل 4-22 نموذج النفق الهوائي القريب من سرعة الصوت لتصميم طائرة سلاح الجو 
الأمريكي المقاتلة متعددة المهام» والمصممة بدون ذنب عمودي. الاستقرار والتحكم الاتجاهي 
مؤمن من خلال التحكم بشعاع الدفع (۲٥اء٥۷‏ ائإط)) وسطوح نحکم لاتعکس إلا إشارات 
رادارية ضعيفة (93-01934 100م .)(NAS4A‏ 


2 - 4 المقاتلات بدون ذناب غۍمودqة Fighters Without Vertical Tails‏ 
لقد ثبت مصممو القاذفة الشبح 8-2 أن متطلبات الاستقرار والتحكم 
للقاذفة دون مستوى سرعة الصوت يمكن ملاقاتها بدون ذنب عمودي. وما هو 
ليس واضحاً ما إذا كانت المتطلبات القاسية للاستقرار والتحكم بالمقاتلة يمكن 
ملاقاتها بدون ذنب عمودي. 
إن جميع تصاميم دراسة المقاتلة متعددة المهام لسلاح الجو الأمريكى فى 
مخبر رايت لها إما أذناب عمودية صغيرة جداً أو لاشيء على الإطلاق (الشكل 
2 - 4) (1994 ,iإiveا0).‏ وإن البديل المفضل للأذناب العمودية الطبيعية هو 
توجیه شعاع الدفع vector n8(‏ ustاhطt)‏ ودفات الدحرجة المشقوقة مع قلاية. 
وكانت هذه التحكمات قد استخدمت بنجاح على طائرة البحث المقاتلة ناسا/ 
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بوينغ 36-×. وكانت 28 في المئة من النماذج الرشيقة المقيسة المسيرة عن بعد 
قد طارت في عام 1997 مع الوصول إلى زاوية هجوم قدرها 40 درجة. 

يجب أن يكون لنظام توجيه شعاع الدفع المراد استخدامه ليحل محل 
المقاتلة بأذناب عمودية» مشغل بعرض مجال ترددي عالٍ» استجابة إلى إشارات 
الانزياح في الاستقرار الاتجاهي» فضلاً عن غيرها من أوامر الطيار وإشارات 
نظام الاستقرار المُتزايد. وما لم تستخدم دفات الدحرجة المشقوقة مع قلابة» 
لأسباب تتعلق بالسلامة» يبدو الأمر ضرورياً أن تؤمن حلقة زاوية انزلاق توجيه 
شعاع الدفع» الاستقرار الاتجاهي حتى عند الدفع الضعيف. وبالتناوب» يمكن 
تحويل محرك الدفع لليسار واليمين عندما يكون هناك حاجة للدفع الضعيف 
(اusءطt‏ eاid)‏ والتنظيم من أجل الاستقرار والتحكم بالاتجاه. 

وعلى كل حال» ينبغي على مهندسي الاستقرار والتحكم أن يتوا مستعدين 
بشكل جيد في الاجتماعات عندما يكون تصميم الشبح هو الموضوع المطروح. 
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(لنصل (لتالكت و(لعشروں 


الطائرات الكبيرة جداً 
Very Large Aircraft‏ 


ليس من المؤكد أن الطائرة كونكورد الأسرع من الصوت سئتبع بأساطيل 
من طائرات رحلات النقل المدنية الجديدة الآأسرع من الصوت. وعلى أية حال. 
فإن فكرة بناء طائرات نقل تجارية نفاثة دون سرعة الصوت أكبر وأثقل من 
الطائرة بوينغ 747 - 400 هي شبه مؤكدة» مع كون بعض الطائرات العملاقة 
النفاثة مثل أيرباص ۸380 هى بالفعل تحت الطلب. وهكذاء فمن المعقول 
رأة مشاكل لاسرا والتحكم المتوقعة للطائرات الكبيرة جداً. 


The Effect of Higher Wing Loadings تافر الآحمال العالية فی الجناح‎ 1-23 


ستكون حمولات الجناح الأعلى التي على طائرات البوينغ 747 - 400 
والأصناف المتقدمة من 777 حتمية للطائرات التجارية من فئة 1000 مقعد» فيما 
إذا كانت هذه الطائرات متلائمة مع سعة المطارات» ومدرجات الهبوط» 
والممرات» ومرافق الصيانة التى يجب تعديلها لتناسب هذه الطائرة الضخمة» 
SENSE ESE a‏ 
المتطرفة ستتغير التقنيات الحالية حول حمولات الجناح الأعلى» ولکن من غير 
المرجح أن يصار إلى تغييرات جذرية في الطائرات التي ستكون مكلفة كما هي 
الطائرات العملاقة. لقد تمت دراسة جميع الطائرات ذات الأجنحة العملاقة من 
قبل مجموعات متعددة» لكن تصميمات بوينغ وأيرباص تظهر بأنها ملائمة 
للطائرات العملاقة مع بعض الترتيبات والإجراءات المضافة. 
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يمكن توقع بعض من عواقب الاستقرار والتحكم على استخدام حمولات 
الجناح العالي في الطائرات الكبيرة جدأً. حيث تعبر حمولات الجناح الأعلى نسبة 
إلى الممارسة الحالية عن أوزان وقود أعلى بالنسبة إلى القوى الإيروديناميكية 
المولدة بواسطة الأجنحة وسطوح الاستقرار» وإن التأثيرات الديناميكية لخصخصة 
الوقود »)fue1 slosh effect)‏ وهي لست مده في الطائرات من صنف بوينغ 
7 ستتطلب نظرة تحليلية جديدة في الطائرات العملاقة. 


The Effect of Folding Wings تأثير الجنحة المطوية‎ 223 


سيكون للأجنحة المطوية كوسيلة لملاءمة الطائرات الكبيرة في مدارج 
المطار» وممراته» ومناطق الصيانة فيه تأثير على الاستقرار والتحكم. وفيما 
يمكن بسهولة إلى حدٌّ ماء طيّ مقاطع الجناح الطويل نسبياً إلى أعلى» إلا أن 
فل نفص اليكل تا ذلك ام افر فج وها بحي اطول الد دة 
إلى باع الجناح سيكون مختزلا. ۰ ۰ 

سيتأثر بذلك الاستقرار والتحكم الطولي عكسياً في تصميمات الجناح 
المطوي. وسوف ينتج من ذلك جريان سفلي أعلى وموازن ضبط كبح أكبر. وهنا 
سیزید عزم الانعراج العائد إلى الدحرجة. وسيكون لدى طائرة النقل ذات الباع 
الممتد بعض من سلوك الطائرة الشراعية عالية الآداء» مع ضرورة تسليط ضغط 
قاس على قدرة دفة الاتجاه لتنسيق الدحرجة. ولكن الأثر الأكثر سلبية والأكثر 
رة لاج درد ی بو د اک ى ار ا 
بوجود محرك عاطل أو متوقف. وحتى بدون الأجنحة المطوية» فقد خفض فى 
E Ea E UA IDARE a‏ 
باع الجناح عن تصاميم الطائرات» مثل البوينغ 747-0 . ويتوقع أن تتحقق نفس 
الاتجاهات المضادة في مجال الاستقرار والتحكم» كما حصل في حالة الجناح 
المطوي» المذكورة أعلاه» في المستقبل القريب» أيضا. 


Altitude Response During b> ٽرقتلl استحاية الار تفاع أثناء‎ 3 - 3 
Landing Approach 


إن تجربة الاهتزاز المبكر المُحرض من قبل الطيار مع اختبارات تقارب 
الهبوط للمكوك الفضائی المداري ۸1۲-۴۴5 (1986 )۴٥۷ ٤۲۶,‏ قد أدت إلى بعض 


608 


تتقدم مركز الثقل» والاستجابة المعكوسة للارتفاع مع انحرافات تحكم دفة الاليفون 
(«ه۷ء!ا) . فعلى متن المكوك» ستمر أكثر من ٿانيتين قبل أن: ندا الارتفاع بالازدیاد 
فى أعقاب خطوة أنف إلى أعلى ناتجة من انحراف دفة الاليفون (1979 ,كمنا!¡ا۴) . 
e‏ کلیفلاند (۵«ه1م۷ها .۸ .۴) (عام 1970) القيمة 0.8 ثانية لمُوسط التأخير 
هذا على الطائرة غالاكسي ٥-A‏ کما یخمَن أن تحكم مسار الهبوط (طاهم eلiاع)‏ 
أثناء تقارب الهبوط سيكون غير مرض في أزمنة تأخير تتجاوز ثانيتين. 

لقد أعطى تحليل كليفلاند لتأثيرات حجم الطائرة أو المكوك نمواً خطياً 
لمُوسط تأخير الارتفاع مع الحجم» بحيث يتم تقييس التأخير الزمني الذي يصل 
إلى ثانيتين على الطائرة ٥-54‏ بحوالى 2.4 مرة» مما يتطلب التحكم المباشر 
بالرفع أو سطوح كنار. ومن المعروف أن تسهم تأخيرات أخذ العيّنات الرقمية 
في دارة التحكم بالتسلق/ الانحدار (tنcircu‏ r01اcon‏ طpitc)‏ وتحدید معدل سرعة 
دفة الأليفون» ساهمت فى ميل اهتزاز المكوك الفضائى المُحرض من قبل 
الطيار. ووفقاً لاور نت و (Robert J. Woodcock)‏ (عام 1988): 

إن التدريب المستمر الشامل [للمكول الفضائى المداري] قد أدى إلى أداء 

هبوط جيد جدا (هبوطات سلسة مع تشتت طفيف» ي لماعلل لخدا 

الطويلة» في الهواء الساكن). 

والنتيجة هي أن أحجام الطائرة العملاقة قد تؤدي في الواقع إلى مشاكل 
في تقاربات الهبوط تتعلق بالاستجابات المتأخرة للارتفاع التالية لمداخلات 
تحكم الغوص» ومميزات التصميم الخاص لتصحيح المشكلة. 

إن المعيار البديل لاستجابة التحكم في الطائرات العملاقة هي الاستجابة 
العامة لدخل التحكم المفاجئة» كما هو مبيّن في الشكل 10 - 5. ولقد قارن كل 
من غرانثام »)Grantham(‏ وسمیث (۸اiہS)»‏ وبیرسون (۲0۸إ۴)» ومایر 
(Tingas) سlغiıî, «(Meyer)‏ (عام 7 ) جودة طيران الطائرة العملاقة بمتطلبات 
الاستجابة العامة للغوص من المِقَيَس .111-۴-8785٥‏ وتم تحديد التأخيرات 
الزمنية الفعّالة القصوى من 0.1 إلى 0.12 ثانية فى المقيّس »۸11-۴-8785٥0‏ على 
ساس اختبارات الطائرات التكتيكية الصغيرة. 4 تكون هذه المتطلبات صارمة 
للغاية للطائرات الكبيرة إجمالاًء لكن بعمليات ذات ربح عالٍ جداأً. وبشكل 
مرض› أو في المستوى الأول» تم الحصول على جودة الطيران في محاكي 
الطائرة لوكهيد 1011 - فئة طائرة النقل» لتأخيرات الزمن الفعالة من 0.15 ثانية» 


609 


باقتراح حتى القيم المقبولة الأكبر من أجل الطائرات العملاقة. فعلى سبيل 
المثال تقارن فعالية المحور الطولي الديناميكي للطائرة بوينغ 777 ببعض 
الطائرات المقاتلة. 

يقترح جون جيبسون («0ءطز6 «طه[) (عام 1995) أن السبب في الاستجابة 
البطيئة المرصودة للمكوك الفضائي المداري هو في قوانين ن التحكم الضعيفة 
بالإضافة إلى حجم المكوك» حيث إن زيادة تجاوز السرعة الزاوية للتسلق/ 
الارتفاع في التسلق إلى أعلى سيحسّن من التباطؤ المرصود لاستجابة زاوية 
مسار الطيران. وهذا يوحي بأن المزيد من المرونة في تقنية الطيران بالوصل 
السلكى يمكن أن يوفر السرعة الضرورية للاستجابة فى الطائرات الكبيرة بدون 
فلب مراف اة فل السك الها ارقم أ الارات 


Longitudinal Dynamics الديناميكيات الطولية‎ 4 - 3 


إن مميزات طيران الطائرات الكبيرة الحالية مثل الطائرة لوكهيد غالاكسى 
ه4- يمكن أن تقدم بعض الأدلة بالنسبة إلى ما يمكن توقعه من مَركبات كبيرة 
جدا للمسقل: على سيل الال يقرب تردد إهتزاز الدوز القصير:الطولى 
للطائرة ٣-54‏ من اهتزاز الدور الطويل الفيغوئيد (1970 ,إمااMue).‏ حيث عادة» 
ما يكون تردد اهتزاز الدور القصير أعلى بكثير من تردد اهتزاز الدور الطويل. 

وهذا ليس بالأمر المفاجى» باعتبار أن تردد اهتزاز الفيغوئيد يعتمد فقط 
على السرعة الجوية الحقيقية للطائرة وهي ثابتة مع حجم الطائرة. إلا أن تردد 
الدور القصير للطائرة يكون متناسباً مع الجذر التربيعي للكمية (مربع البعد 
اللخطى وما على عزم الخوص العطالى) e٤(‏ 0ص pitching‏ اnertia])‏ . تتغیر 
هذه التركيبة من المُوسطات بشكل تقريبي مع معكوس البعد الخطي» مثل باع 
الجناح أو طول الهيكل»ء مما يعني ضمناً التردد المنخفض لاهتزازات الدور 
القصير للطائرات الكبيرة. 

والنتيجة العملية» وفقاً لمولر (١ءااM)»‏ أنه من الصعب ضبط مُوازن 
الطائرة ١-54‏ في سرعة طيران معيَنة. ويذكر تقرير الطيارين ن أن الطائرة تتيه حول 
نقطة ضبط الموازن (٤٣¡هم‏ «mذ٣ا)‏ . 

ويبكن مضادفة مشاكل إضافية للدبتاميكيات الطرلية على الطافرات 
العملاقة كنتيجة للترددات المنخفضة للأنمطة المرنة. 
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Roll Response of Large Airplanes استحابة الدحرجة للطائر ات الکبيرة‎ 5-3 


بيّنت تجربة استجابة دحرجة الطائرة ٥-54‏ أوجه قصور للمتطلبات الحالية 


المراد تطبيقها على الطائرات الكبيرة حقأً. وقد كتب وليام غرانتام .2 mهW11)‏ 
Grantham)‏ (عام 1983) تقريراً حول ذلك قائلا. 


في البدء تم إنفاق الحهد الكبير والمال على الطائرة ٣-5۸‏ في محاولة 
لتلبية متطلب الدحرجة بزاوية قدرها 8 درجات بالثانية الواحدة. وقد ثبت 
في وقت لاحق من اختبارات الطيران ن خواص التداول مع الطائرة C-‏ 
5۸ مقرل هاما ولكن مع أقل من نصف هذه القدرة على الدحرجة. 
وهذا يعني أن هناك حاجة للبحث والتحري الدقيقين ين لتحقیق متطلبات زمن - 
إلى - انعطاف )time-t0-bank(‏ في الطائرات العملاقة» لتجنب التصاميم المعقدة 


. (overdesign) 


6-3 الطائرات الكبيرة ذات الاستقرار الطول السكوني المخفض ءعا14 
Airplanes with Reduced Static Longitudenal Stability‏ 
في مقالة حول الاستقرار المُتزايد لطائرة كبيرة» ومرنة» يظهر أن الطائرة بوينغ 
7“ آثارت غريتا وورد (۷۲۵ 4٠إ6)‏ (عام 1996) ملاحظة هامة حول تحديدات 
الاستقرار الطولى السكونى المُخفض عندما يطبق على الطائرات الكبيرة. إن 
اقرا ال ل ا ن و جا لارا تة الي 
ولتخفيض مُوازن الكبح واستهلاك الوقود أثناء الطيران التطوافي. وفي أي تطبيقات 
من هذا القبيل» يتوجب على المصمم المحافظة على هامش متاح لقدرة التحكم 
الطولي للاسترداد من المفاجات غير المقصودة» وهى المفاجات التى كانت ستلقى 
e‏ ار و ا 


يتغير عزم الغخوص العطالي بالقوة الخامسة لطول الهيكل» بينما يتخير عزم 
الغوص الأعظمي pitching(‏ aximumص)‏ المتاح الناتج من سطح الذنب الأفقي 
بالقوة الثالثة لطول الهيكل. وهذا ينطوي على الحد الآعلى لطول الهيكل وحجم 
الطائرة إذا استخدم الاستقرار الطولي السكوني المُخفض. 
3 - 7 الطائرات الكبيرة فوق الصوتية Large Supersonic Airplanes‏ 
من المرجح أن يكون خلف طائرة الكونكورد والأسرع من الصوت»› طائرة 
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ضخمة» على غرار ما ذكر فى هذا الفصل. وستحمل هذه الطائرة مشاكل 
الود ي و ا ا 0 ك 
والبطيئة معا» ولعل استعراض هذه المشاكل مجتمعة )1999 «(Steer and Cook,‏ 
يعيد إلى الأذهان تجربتنا مع الكونكورد. ويستنتج مؤلفا هذا الكتاب أن سطح 
الجسم» أو سطح الكنار» سيكون مطلوبا بدلا من سطح الذنب المستخدم في 
تصميم بوينغ/ ناسا لطائرة النقل التجارية عالية السرعة )1٣S51(‏ . 
3 - 8 ملاحظات ختامية Concluding Remarkes‏ 
إن مشاكل الاستقرار والتحكم التي يمكن مصادفتها في الطائرات العملاقة 
(1000 - مقعد) يمكن أن تكون متوقعة. ونفترض بأن التوافق مع المرافق 
الأرضية الحالية سوف يقيّد حجم الطائرات في نفس الوقت الذي يتزايد فيه 
الوزن. وتكون المشاكل التالية متوقعة: 
6 تأثير خضخضة الوقود الديناميكى الأكثر بروزاً وتأثير النمط المرن الأكثر 
حدة؟ 
8 زاوية الانعراج متزايدة ومنعكسة في الدحرجة وقدرة دفة الاتجاه الممخفضة 
للتحكم في السرعات البطيئة بوجود محرك عاطل» وذلك بسبب طول 
الذنب المخفض نسبة إلى طول باع الجناح ؛ 
6 المُتطلب المُحتمل للتحكم المباشر بالرفع أو الكنارات» للتغلب على تأخير 
استجارة الارتفاع لتحكم الغو ص (pitch contr01)(‏ ؛ 
8 مشاكل ضبط المّوازن كنتيجة لدمج ترددات الدور القصير والفيغوئيد للحركة 
الطولية؛ 
6 السيطرة على التصميم الزائد المعقد (verdesignت)‏ ما لم توجد الملاءمة زمن 
- انعطاف المطلوبة وإيجاد المعايير المقبولة لتأخير التحكم ؛ 
© إن تخفيض الاستقرار الطولي السكوني من أجل أقل استهلاك وقود في 
الرحلة يمكن أن لا يكون متاحا بسبب التحكم المحدد لعزوم الخوص 
moments(‏ عtchinاp)‏ الضرورية للاسترداد من المفاجات ؛ 


6 تعقيد نظام التحكم بالطيران لاستيعاب مناورة التحكم بالحمولة وتخفيف 


وطأة العاصفة. 
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الفصل الرابع والعشرون 


العمل الذي يتعان القيام به 
Work Still to be Done‏ 


لقد تقدم الاستقرار والتحكم على مر السنين في مسارين» ففي الأصناف 
التى يمكن أن تدعى «أساسية» و«تفاعلية»» كانت التطويرات الأساسية مثل 
ا ا کا و ی 
وجيلروث» قد وجدت نتيجة عبقرية مطوريها ليس إلا. ويبدو أن هذه 
التطويرات قد جاءت فى الوقت المناسب حينئْذٍ عندما حان الوقت لذلك» 
وليس لمواجهة أزمات a‏ 

الصنف الثاني من انبثاقات السيطرة والتحكم» هي تلك التي جاءت لتلبية 
الحاجة الفعلية وهى» ليست أقل أهمية أو جدارة بالثناء. لقد نمت الطائرات 
بكثافة أكبر» ا أعلى وأسرع» كما أن الطيران نفسه تطور. وكل امتداد 
جديد في التصميم والأداءء مثل الطيران بسرعة قريبة من سرعة الصوت› 
والاأجنحة المتراجعة» جلب للاستقرار والتحكم تحديات واستجابات جديدة من 
قبل الباحثين والمصممين الملهمين. 

ومن السهل التوقع بأن المستقبل سيجلب المزيد من المكاسب في أداء 
الطائرة» حاملة معها تحديات وردود فعل جديدة طازجة للاستقرار والتحكم. 
ولكن هل هناك مزيد من تقدم أساسي سيحصل؟ وهل هناك ثغرات من جهل 
منهجي تم تجاوزها؟ وهل هناك صياغات كبيرة سيتم العثور عليها؟ هذا بالتأكيد 
هو واقع يجري کشفه ودراسته حاليا. 
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إن أحد الأسباب الموجبة للاعتقاد بذلك هو النمو المدهش فى نظرية 
استقرار الطائرة والتحكم بها التي عُطلت في نهاية الخمسينيات› e‏ کانت 
خسارة لأجيال من العمل فى هذا الميدان. وهذا حصل عندما أصبحت N۸٥۸4‏ 
القديمة ما أصبحت عليه ا الآغراض «وكالة الفضاء» ناسا )N454(‏ في 
عام 1958. ويمکن للمرء أن يتکهن آسفاً عمّا كان يمكن أن يتحقق من 
الاكتشافات الأساسية الجديدة في استقرار الطائرة والتحكم بها من قَبَّل إناس 
مثل هاري کویت» وروبیرت جيلروث» وکریستوفر كرافت» وجوزیف 
لوفتوس» وتشارلز ماثيوس» ووالتر وليامز الذين لم يكن قد تم استدعاؤهم 
لبرنامج فضاء الناسا في هيوستن» كودارد» ومراكز فضاء أخرى. وخسائر مماثلة 
في الميدان حدثت طبعا في مراكز البحوث» والجامعات» والمصانع في جميع 
أنحاء العالم» عندما ابتدا العمل في برامج الفضاء في تلك الأماكن. 


لقد رعى سلاح الجو الأمريكي بحوثاً في الطيران» بصورة منفصلة عن 
آلأيخات دات السلة الها واخقى دور فى هدا الال ترا فى اواج 
الخمسينيات بمرسوم من الجثرال الذي كان يرس البحث والتطوير في شلاح 
الجو. وكان اهتمام سلاح الجو بأبحاث الفضاء ليس فقط للقيام بمهمة في 
الفضاء» وإنما ليكون المدير الوحيد لبرنامج الفضاء الأمريكي. ولم يوقف سلاح 
جهد الفضاء الآمريكي. 

هذاء ولقد جلبت الآونة الأخيرة خسائر إضافية فى تسرب مواهب بشرية 
واعدة من حقل الطيران إلى حقول أخرى مثل التقنية الحيوية» والبيولوجيا 
الجزيئية» وعلوم المواد» والكمبيوترات» والاتصالات» التي تميزت بالحداثة 
والبريق التي كانت في يوم ما صفات جاذبة مرتبطة بالطيران. ومن جهة أخرى» 
أنحاء العالم» ما يرفد مواهب جديدة إلى هذا الميدان. 


هناك عدد قليل من من نواح أساسية في استقرار الطائرة والتحكم بها يبدو 
آنه قد تم تجاوزه عرضاًء وهو كما يلي : 

6 هناك حاجة إلى نظرية عامة للتحكم بالمسار العمودي في تقاربات 
الهبوط اليدوي. وينبغى أن تكون النظرية قادرة على التنبؤ عن الحدود العليا 


614 


للدفع» وتأخيرات استجابة الغخوص» والتحميل العائد إلى انحراف تحكم 
الغوص لآي حجم من حجوم الطائرات. وينبغي أن تعرف النظرية أيضا 
التطبيقات التي فيها يكون التحكم المباشر في الرفع بحاجة إلى تحكم المسار 
العمودي. 

6 هنالك حاجة إلى تحسين طريقة التنبؤ بالانهيار قبل وأثناء وبعد حدوثه» 
ولفرز التأثيرات العامة لمميزات انهيار الجناح» ومساهمات الذنب بذلك 
بالإضافة إلى» شكل الهيكل. ويستخف باحثو الناسا بمعيار التصميم الأول 
۴/۴۴" للستينيات بدون تقديم آي شيء أفضل. 

6 هناك حاجة إلى طرق تخمين عامة للتعامل مع التشغيل الأرضي بعد 
الإقلاع والهبوط› بما في ذلك البيانات عن حالة اللإطارات الحديثة والدعامات 
(sاسءاء)‏ . ويمكن للنماذج الرياضية الموثوقة توقع الحاجة إلى الاستقرار المُتزايد 
آثناء الدرج الآرضي وصعوبات التوجيه أثناء الرياح العرضية. 

6 من الضروري تعمیم المعرفة في تأثیرات المرونة السكونية عنايئهامهإae(‏ 
(sاءه؟؟ه‏ في الاستقرار والتحكم» وأن يتم تجديدها دوريا» وجعلها سهلة التناول 
للمصممين العاديين. وقد يعتقد الخبراء فى حقل المرونة (11ed؟ aste‏ 1اaeroe)‏ أن 
هذا الموضوع مفهوم جيدأًء في الوقت الذي تبقى المرونة السكونية إشكالية في 
مع يات الفمل, هتسن ول الاسقرار از الك ولي هناك من 
شيء يشبه الثقة التي يشعر بها هؤلاء المهندسون وهم يعملون على معادلات 
حركة الجسم الصلب أو مع تصميم مُزيد الاستقرار. 


8 من الضروري إعادة النظر في مناورة الهبوط» وخصوصاً الطائرات 
الخاصة الصغيرة. وحتى مع تحكمات الطيران الآلية» للوصول إلى مستويات 
جديدة من الوثوقية والكلفة المنخفضة» وسيكون من المحتمل أن يُهبط 
الطيارون الخصوصيون (كاهازم #ا۷نإم) المستقبليون مَركباتهم يدوياً. ولأن 
الهبوط الجيد من الصعب جداً تنفيذه» فإن الوقت الذي يقضيه الطيارون الآن 
في التدريب الذي يركز بصورة أساسية على عمليات الإقلاع والهبوط يذهب 
درا :وان الحاجة إلى وسائل ميكانيكية فاعلة» بدلا من الإجراءات الجديدة 


وحدها» ستكون ضرورية. 
6 ينبخي على وثوقية نظام تحكم الطيران بالوصل السلكي أن تصل إلى 
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مستويات عالية جديدة» باعتبار أن النقل العام الآن محمول بمّركبات تطير 
بالوصل السلكي» وآن القلق الخاص للاهتزازات المحرضة من قبل الطيار قد 
تظهر تحت ظروف لم تصادف بعد في المركبات الخاصة. كما ينبغي على 
والاختبار» والتدريیب الملائم وطرق تسجيل ساعات الطيران. 

الامتاسة موجهة إلى باحثي المستقبل»› والمصممين » والمخترعين› بالاضافة 
إلى العمل التفاعلي الذي سيظهر كنتيجة للتقدم في مجالات الطيران الأخرى. 


616 


السيرة الذاتية القصبرة 
لبحعض وجوه الاستقرار والتحكم 


أبزوغ» مالكولم (.3 "01ء21 ,ع2uط4)‏ ولد عام 1920 في نيويورك› 
بکالوریوس علوم (1941) من 11١‏ . ماجستير علوم (1959)» دكتوراه هندسة 
(1962) من جامعة كاليفورنيا في لوس آنجلوس. بعد عمل المختبر الحكومي» 
التحق بشركة دوغلاس للطيران» حيث كان المهندس الرئيسي في الاستقرار 
والتحكم للطائرات 442-1 ,۸20-1. وكانت خبرته الصناعية الاس في شركة 
سبيري جيروسكوب. أنظمة 1۸۷» ونورثروب على برامج الطائرات ,۸-94 
YF-17, B-2‏ . 

ھار« رlلف Jy (A’ Harrah, Raliph)‏ عام 1931 في فارين» بنسلفانيا. 
بكالوريوس طيران (1955)» جامعة الدولة في بين. تأرجح عمله المهني بين 
طيران شمال أمريكاء وزارة الدفاع الأمريكية» والناسا. لقد استخدم محاكي 
طيران القاعدة الأرضية كأداة فى حل مشاكل ديناميكى الطيران المرتبطة بالطيران 
E O E RL ET‏ 
V/STOL‏ . 

آندرسون»› سیث (.8 )And er0, S1‏ ولد عام 1918 في لوس التوش 
هیل» کالیفورنيا. بکالوريوس علوم (1941). ماجستير علوم (1942)» من جامعة 
بيرديو. تناول عمله الطويل لدى N۸٥4۸‏ والناسا التعامل مع متطلبات الجودة في 
الطائرات التقليدية و۷/S101.‏ وهو المؤلف الرئيسى لتقرير أكارد 577 على 
معيار التعامل مع ۷/8101 . ۰ 


أشكيناز» أيرفينك (.1 ع٣ذ۷٣! e٣5,‏ ‌kطئA)‏ ولد عام 6 فى نيويورك»› 
بکالوریوس علوم (1937)» ماجستیر علوم وکهرباء (1938)» وطیران (1939)» من 
معهد كاليفورنيا للتكنولوجيا. لقد بدأ عمله في الاستقرار والتحكم في الصناعة» 


617 


وأولاً في طيران شمال أمريكاء ثم مع الطائرة نورثروب ۲-61 في الكوابح كدفات 
تدوير ومتطلبات التصميم من أجل تحكمات القدرة وأنظمة الشعور الحسي 
للطائرة 8-35×. وهو المشهور من أجل تطبيق نظرية الطيار فى الحلقة من أجل 
تنبؤ جودة الطيران» والمشارك في تأليف كتاب ديناميك الطيران والتحكم الآلي . 


بیرستو» لیونارد (414 1e0”‏ ,سBairst0)‏ 1880 - 1963 هالیفاکس»› يورك 
شایر» المملكة المتحدة» المعهد الملكي للعلوم» لندن. كانت مساهمات بیرستو 
الرئيسية فى الاستقرار والتحكم هى الامتداد لمعادلات الحركة لبراين إلى حالة 
الطيران المستقر غير المتناظر وتطوير الطرق الفعالة لاستخراج الجذور» 
وكلاهما أعطي في عام 1914. وكانت الطبعة الثانية لكتابه الإيروديناميك 
التطبيقى عام 1939 المرجع المفيد للاستقرار والتحكم لسنوات. 

بارنیز› آرتور )Barne5, Arthur G.)‏ ولد عام 9 فى ويغان» المملكة 
المتحدة. بکالوریوس علوم )1950( من جامعة مانشیستر سلاح الجو الملكي وطيار 
سلاح الجو روکس. عمله فی صناعة المملكة المتحدة من عام 1954 ك عام 1990 
بما فى ذلك البحث والتطوير لتحكمات الطيران» جودة الطيران» ومحاكى الطيران. 
لقد اقترح بارنيز مقدار تقدير القيمة الرقمي الأصلي لرأي الطيار عن جودة الطيران. 


بيهرل» وليام الابن (.ل ,صهنااW‏ ,#اءط¡8) ولد عام 1925 في نيويورك» 
بکالوريوس طيران (1945)» من معهد بوليكتنيك رینسیلار. لقد ساهم بيهرل في 
تصامیم الاستقرار والتحكم لطائرة الجمهورية ۴-105 والطائرة ۴-3×. واخترع 
مُوسط توقع التحكم الكثير الاستعمال للتسلقات العمودية ولعب الدور الأساسي 
في تطوير التقنيات المتقدمة للموازن الدوار للحركة الحلزونية في النفق الهوائي 
وفي طرق تحسين الاستقرار والتحكم بزاوية هجوم عالية. 


باومان» جيمس الابن (.3۲ S.,‏ sئeص‏ ول an,‏ "س8B0w)‏ ولد عام 4 في 
بورلينغتون» كارولينا الشمالية. بكالوريوس (1951) المعهد الحكومي. خبير قيادي 
بالإأنهيار الحلزوني في الناساء استشير باومان مع المصممين العسكريين 
والتجاريين بمشاكل الحركة الحلزونية لسنوات عديدة. هو المؤلف والمؤلف 
المشارك لأكثر من أربعين تقريراً على الانهيار الحلزوني» بما فيها تقرير الناسا 1۲ 
9 على توزيع الضغط في سلوكيات الاأنهيار الحلزوني. 
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برات»› روبیرت (. )ط0 8R‏ ,٤٤4ا8)‏ ولد عام 8 في بالیساد» ميشيغان. 
بکالوريوس (1941)» ماجستير (1942) من جامعة میشیغان. کان برات مهندس 
الاستقرار والتحكم في قسم السيكوندو لدى دوغلاس. كان رائدا في تطبيق 
الحواسيب الرقمية على مناورة الطيران. وحل مشاكل عدم استقرار هبوط 
المّركبة المتضمن للمرونة والترابط العطالي. كما أصبح فيما بعد مدير التصميم 
الأولي في شركة نورثروب. 

بروهاوس« والديمار ).0 (Breuhaus, Waldemar‏ ولد عام 1918 في 
لويل» أوهايو. بكالوريوس طيران (1940) من معهد كارينجي التقني» ماجستير 
05 مو اھا نے پور الک کو کے وای کان وها سی و 
امار وار ركه مور ح0 ا ا 
مخبر الطيران لدى كورنيل» لاحقأ غالسبان» كان مسؤولا عن تطوير الاستقرار 
المتغير للطائرات 8-26 و1-33» حيث استخدم هذه الطائرات في بحث جودة 
الطيران. 

برايان» جورج هارتلي (Bryan, George Hartly)‏ 1864 _ 1928 
كامبريدج» جامعة كامبريدج في المملكة المتحدة. إن مساهمة برايان التذكارية 
في هذا الحقل كانت في معادلات حركة الطائرة» المطورة في عام 1911 في 
الشكل الأساسي الحديث من الدراسة الآولى (مع ويليامز) في عام 1904. ووجه 
فيما بعد مساهماته في نظرية التدفق المضغوط. 

کانتریل» كوي (Cantrell, Coy R.)‏ وJد‏ عام 1924 في ميسکوجي 
أوكلاهوماء بكالوريوس (1953)» ماجستير (1954) من معهد كاليفورنيا التقني. 
بدأ عمل كانتريل الطويل في شركة التطوير المتقدم لوكهيد (أعمال الظربان) في 
عام 1954. تقاسم مسؤولية الاستقرار والتحكم للطائرة 8۸-71» نموذج هيف 
بلو» والطائرة ۴-117۸» حيث صمم نظام قياس البيانات لها. وكان مشاركاً أيضاً 
في نموذج المقاتلة التكتيكية المتقدمة ۷۴-22۸ . 

كوك› میتشیل (.۷ M1121‏ ,مهه٤)‏ ولد عام 1942 في کلوشیستر» 
المملكة المتحدة. بكالوريوس علوم (1965) من جامعة ثاوهامبتون» ماجستير 
علوم (1967) كلية الطيران غرانفيلد. لدى شركة الطيران الآلي أيليوت المحدودة 
كان كوك قد شارك في بحث وتصميم نظام تحكم الطيران للطائرة البحرية 
المروحية ١2‏ 1. الحوامة ويستلاند لينكس » الطائرة بانافيا تورنادو» وطائرة 
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الطتراة بالرصل السلكن جاكر ان ولد درس فن مغهك شرالده وال ات 
مبادئ ديناميك الطيران (1997). 


كوك› وليام )€00k, William H.)‏ ولد عام 1915 في بلینفیو» تکساس. 
بكالوريوس علوم وماجستير كهرباء (1934)» من معهد رينسيلار التقني» 
ماجستير علوم (1938)» من معهد .×1١‏ كان كوك مصمم النفق الهوائي عالي 
السرعة لشركة بوينغ» وكان مشتركاً في تطوير الاستقرار والتحكم للعديد من 
تصاميم بوينغ› بما فيها 8-47× ,8-29 و077. وكان المخترع المساعد لمخمد 
الاتجاه الإلكترونى للطائرة 8-47» وكان فريدا من نوعه. 


کووبر» جورج JJy (Cooper, George E.)‏ عام 6 فی بیرلی» اندیانا. 
4 الهندسة وبحث اختبار الطيار ليصبح المساهم المهم في الاستقرار 
والتحكم. هو کووبر لنظام تقدير القيمة کووبر - هاربیر لجودة التعامل› ومؤلف 


سزینیزنهایم› جوزیف (1مpعosلy )€zinczenheim,‏ 1919 _ 1994 هنغاریا. 
السوربون» المركز العالي للميكانيك» باريس. لقد عمل على مشاكل الاستقرار 
راکم ادإ لر ريت او اطا رت ارون القر ية من 
سرعة الصوت. والطائرة باك - بريغيت - داسو جاكوار. ولاحقاًء كان قد شارك 
مع شهادة طائرة النقل التجارية داسو ومع الاستقرار والتحكم للعديد من نماذج 
الطائرات الإسرائيلية. 

دوتش« کارJ )Doetseh, Kar1-H)‏ ولد عام 1910 في کالدینهوسین› 
آلمانيا. دبلوم مهندس (1934)» من معهد آخن» دكتور مهندس (1943)» من 
جامعة برلين التقنية. هو الأستاذ الألماني عالم الطيران» بالإضافة إلى 3000 
ساعة كطيار اختبار. مساهماته في تحكم الطيران بالوصل السلكي (آفرو 7٥07ء‏ 
7 بيمبروك)» محاكى الطيران» تسجيل الطيران» وتحكمات الطيران 
المتقدمة. ترأس IE‏ الطيران آكارد وبذل الجهود الخاصة لتوسيع 
التعاون الدولي في البحث والتعليم. 

دونکان» وليام جولي )Duncan, William Jolly)‏ 1894 - 1960 هیلهید› 
غلاسكو. دكتوراه في العلوم من جامعة لندن. كان دونكان المؤلف المساعد 
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للكتاب الدراسي المهم المصفوفات الأولية» ومؤلف كتاب الاستقرار والتحكم 
بالطائرة عام 1952. وكانت مساهماته الآخرى في نظريات دفة العمق المعكوسة» 
انقطاع جريان الذيل» المشتقات الإيروديناميكية» وعزوم مفصل القلاب. 

دان» أورفیل R.(‏ اا0 )Dun«,‏ 1916 - 1997 واین» بنسیلفانیا. 
بكالوريوس (1939)» 1١‏ . كان دان مدير الاستقرار والتحكم في قسم الطيران 
سانتا مونیکا دوغلاس أثناء تصاميم طائرات النقل ,0۳-7 DC-4, ٥-74, 5٣-6,‏ 
8. ولقد نتج طرق التحليل لقوة التحكم المُخفضة من خلال أنظمة جُنيح 
التعيير المختلفة. ونظر في شهادة الطائرة ۳-10( كونه مدير الإيروديناميك. 

أفريموف« JÎکilwدر JJ (Efremov, Alexander V.)‏ عام 1944 في مدينة 
غوركي» الاتحاد السوفييتي. دكتوراه فلسفة (1973)» دكتوراه علوم (1996)» من 
معهد موسكو للطيران. لقد اشترك الدكتور أفريموف في تصاميم نظام تحكم 
الطيران للمَركبة الفضائية بوران» المنطاد ۸14-40. والطائرات 10-204 و -ا1 
6 بوصفه خبيراً في ديناميك الطيران والتحكم والطيار في الحلقة. وهو عضو 
في لجنة أنظمة التحكم والتوجیه 8۸۴ . 

أيتكين»› برliر (Etkin, Bernard)‏ ولد عام 1918 في تورونتو» كندا. 
بکالوريوس علوم (1941)» ماجستير علوم (1947)» من جامعة تورونتو» دكتور 
مهندس (شرف) (1971)» من جامعة كارلتون. لقد عمل الدكتور أيتكين لمدة 
طويلة كمهنة في جامعة تورونتو» ويصبح أستاذ جامعة في عام 1982. وكتب 
ثلاثة نصوص في الاستقرار والتحكم التقليدي» والتي لها طبعات آلمانية» 
روسية» وصينية. وقدم أيتكين العديد من المساهمات لنظرية ديناميك الطيران» 
المتضمنة الطيران في الاضطراب» وفي ديناميك الاستقرار الطولي عند الارتفاع 
العالي. 

غیتس»› سيدنى (.8 Sid «٤y‏ ,6†ھ6) 1893 - 1973» واتون» إنکلترا. كان 
غيتس العالم النظري اللامع الذي أدى عملا رائعاً في تحليل الحركات الحلزونية 
والتنبؤ لاسترداد الحركة الحلزونية بتسهيلات دنيا. وهو المسؤول عن مُوسطات 
جودة الطيران الهامة للهوامش السكونية والمناوراتية وقوة العصا ب £. وبرهن 
مع ستيفينس تأثير كثافة الهواء في الحركات الحلزونية. وإن نطاق عمله في 
الاستقرار والتحكم عريض حقاء حيث كان غيتس النظير البريطاني لجيلروث في 
بحث جودة الطيران. 
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غی» براین («8۲14 ,66) ولد عام 3 فى مانشيستر» المملكة المتحدة. 
على راس فريق تصميم أنظمة تحكم الطيران» في وارتون» ومرتبط مع الطائرة 
جاكوار وطيران جاكوار بالوصل السلكى» تورنادو» 84۴ المقاتلة الأوروبية» 
وهارییر ۷۸4۸٥‏ ۸۸۴ . وكانت مساهماته الأساسية فى حقول متطلبات العناصر» 
خصائص تحكم الطيران الرقمي» نظام حذف التداخلات لنمط الطيران بنية/ 

جیرا» جوزیف (1مءءملق )6e۲4,‏ ولد عام 1937 في سزينتس» هنغاريا. 
بكالوريوس طيران (1961)ء» من جامعة أوبيرن» ماجستير في الميكانيك التطبيقي 
(1965). من جامعة لقد 2 جيرا في فم معدلات الریح 
الجهود في درايدن لمكاملة المحاكيات داخل بحث الطيران ولقياس هوامش 
الاستقرار ب «الزمن الحقيقى» لهذه الطائرة ك 29۸4-×. 

جیبسون»› جون (.€ «طەل ,«مsطز6)‏ ولد عام 9 فى سواتو» الصين. 
ماجستير علوم (1958)» من غرانفيلد» دكتوراه فلسفة (1999)» من جامعة ديلف 
التقنية. عمل لدى الكهرباء الإنكليزي/ الفضاء الإنكليزي» في الأعوام 1952 - 
2ء على أنظمة تحكم الطيران للبرق» الطائرة 15۸-2 والطائرة جاكوار 
وطور طرق تصميم جديدة للتعامل مع الطيران بالوصل السلكي والمعيار للطائرة 
تورنادو» جاکوار ۴8۷ 84e‏ برنامج الطائرة التجريبية (84۴). المقاتلة 
ألا وزونة ۾ VAAC‏ هارییر (التحكم بشعاع الدفع). وهو المسؤول عن طور - 
ربح » الإنحدار» ومعايير أخرى مستخدمة لمنع الاهتزازات المحرضة من الطيار 
بالتصميم. 

جیلروث› روبیرت (.8 Robe)‏ ,ruthاGi)‏ 1913 - 2000.» ناشووك› 
مساهماته الكبرى في الاستقرار والتحكم كانت الطرق التصميمية للاستقرار 
الطولى السكونى وأداء الدوران والمجموعة الكاملة الأولى لمتطلبات جودة 
الطيران. وكان لاحقاً مدير مركز العربات الفضائية المأهولة فى الناسا. ولقد 
تقاعد في عام 1973 وكان مستشار الناسا من عام 1974 ولغاية عام 1983. 

غلوریه.» هیرمان (17۲ H1٣4‏ ,auertا6)‏ 1892 - 1934. شيفيلد» المملكة 
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المتحدة. بكالوريوس علوم (1915)» من معهد ترینيتي» کامبریدج. کان عمل 
غلوريه البارز في الرفع غير المستقر» نظرية مقطع الجناح» فعالية سطوح 
التحكم» ونظرية المروحة. أنشأً التأخر في نظرية الجريان السفلي الذي يفسر 
تخميد التناقضات في نمط الدور السريع للحركة الطولية. وهو الأول الذي جعل 
اللابعدية في معادلات حركة الطائرة. 


غويت» هاري (.3 Hy‏ ,0 6) ولد عام 1910 في ئۈۇتورك: 
بکالوریوس علوم (1931)› من هولي غروس› وبکالوریوس علوم (1933)› من 
جامعة نيويورك. لقد أتت مساهماته الهامة للاستقرار والتحكم لدى »N4٩€۸‏ 
على طرق تنب جودة الطيران من اختبارات النفق الهواتي. كان مسوولاً عن 
أنفاق آميس الهوائية الكبيرة لدى الناساء وأدار بحث الاستقرار والرفع الكبير 
على الأجنحة المتراجعة. وأصبح لاحقاً مدير بحث كودارت في الناسا. 

غوتو› نوروهیرو 0t0, N0۲011۲0(‏ 6) ولد عام 1943 في ساسيبو» 
ناغازاكى» اليابان. بكالوريوس هندسة (1966)» دكتوراه هندسة (1977)» من 
جامعة طوكيو. لقد طور الدكتور غوتو طرق التعرف على سلوك طيار - تحكم في 
أزظمة تحكم الطائرة العملية متعددة المداخل متعددة المخارج. وطور في جامعة 
كيوشو نظام تحكم طيران مستقل لمنطاد مراقبة مُسير. لقد كان أحد الباحثين 
المشاركين N٥۸‏ في مركز بحث آميس في الناسا والعالم اللامع في .۷1١‏ 

غراهام» دونستان )Graham, ۴. Dunst41(‏ 1922 _ 1992.» برینستون. 
برينستون. نفذ غراهام تحليلاً مبكراً للترابط العطالي على طائرة بدون طيار 
كإيروديناميكي لدى شركة بوينغ في عام 1947 و 1948. وكان لدى شركة لير 
ادود وول عى لطر الا 9 ا 59 و ا 
أخرى. على أي حال» هو أفضل العارفين كمؤلف مشارك مع ماك روير 
وأشكيناز في ديناميك الطيران والتحكم الآلي وكمؤلف مشارك مع ماك روير في 
تحليل أنظمة التحكم اللاخطية. 

هامیل› بیتر (.6 ۲٥ا٥۲‏ ,اص1 8) ولد عام 1936 في هامبورغ» آلمانيا. 
دبلوم مهندس (1963)› دکتور مهندس (1968)› من جامعة براونشفيع 
(85)» ماجستير علوم (1965) من .11١‏ لدى الدكتور هاميل عمل مهني 
طويل كمدير لمعهد بحث الطيران لمركز بحث الفضاء الآلمانى (01۸) وکأستاذ 
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في 11088. وهو معترف به عالمياً لتطوير واستخدام المحاكيات في الطيران. 
وهو زعيم في التعرف على نظام المَركبة الآوروبية وفي بحث جودة التعامل. 

هھاربير» روبيرتٿت الاب Jy (Harper, Robert P., J.)‏ عام 1926 في 
lc‏ أوهايو. بکالوریوس الطيوات (1952)› e‏ علوم الطيران 
تطویر نظام تقدير القيمة کووبر - هاربیر لجودة التعامل. وکان كذلك مهندس 
مشروع الاستقرار المتغیر على الطائرات ۴-94 و N1-334‏ خلال محاكاة 
المَركبات العائدة و 15-×» كذلك خلال البحث الأساسى لجودة الطيران. 

هاريیس» توماس آو ڊڙJ (Harris, Thomas Aubrey)‏ 1903 _ 1987« 
وایتیس» فیرجینيا. بکالوریوس علوم (1929)» لقد صمم کل من ويليام وميري 
هاريس الأنفاق الهوائية الجوية 7 ب 10 أقدام في لانجيلي الناسا خلال مسيرته 
الطويلة في لانجيلي. وكان خبيراً على القلابات وجنيحات التعيير» وأنه ساهم 
في العديد من دراسات التفق الهوائي لسطوح التحكم. 

هاوس« فریدريك (Haus, Frederic Charles) jlii‏ 1896 _ 1993« 
جيل» بلجيكا. جامعة بروكسيل (1922). فى مسيرته الطويلة» المنتجة» 

س الأستاذ مخبر الطيران الشهير في رود - القديسة - جونيس» ونشر عام 
1930 کتاباً (في الفرنسية) عن الاستقرار و بالطائرة» وخدم کأستاذ فی 
گل من جابنی حبنت ولبیع؛ وکان عضواً في مجالس آغارد على ميكانيك 
الطيرانء القيادة» والتحكم. 

هیلد» أیرفین (.۸ E۷1”‏ ,11۵) ولد عام 1917 في سلطان» واشنطن.. 
والتحكم في قسم السيكوندو بشركة دوغلاس للطيران خلال سنوات عندما أنتج 
القسم الطائرات الجديدة بمعدل طائرة كل سنتين. وأخذ جزءاً في عمل 
الاستقرار والتحكم على الطائرات -5 ,۸25-1× ,۸-1 XSB2D-1, X8BT2D-1,‏ 
D-558-2 A4D-1, A3D-1, XFSD-1, FAD-1, F D-1‏ ,558-1 . ولاحقاً» کان هیلد 
المهندس الرئيسي لطائرة نقل سلاح الجو الأمريكي ٥-17‏ . 

هيب« ريتشارد Jy (Heppe, R. Richard)‏ عام 1923» في مدينة 
کانساس» مینوسوتا. بکالوریوس طیران (1944)» ماجستیر علوم (1945)» من 
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جامعة ستانفورد» ماجستیر طيران (1946)› من C11‏ . نف هیب لدی لوکهيد 
للطيران» مساهمات هامة لفهم مشاكل الترابط العطالي للطائرة ۴-104 
ولمقاتلات أخرى لسلاح الجو الافريكية وساعد في إيجاد التصحيحات لهذه 
المشاكل. کما ساهم ی مناطق المناورات بزاوية هجوم غير محددة لنماذج 
الطائرة ۲۴-22۸ . وأصبح فيما بعد رئيساً شركة لوكهيد - كاليفورنيا. 

هوجکنسون» جون (۸« 1هل ,«مئصنkچ 0d‏ 8) ولد عام 1943 في أيلسوورث› 
المملكة المتخكدة: بکالوریوس علوم (1965)› من جامعة ٿاوتهامہتون› ماجستیر 
علوم (1970)» من جامعة القديس لويس. بعد التدريب لدى الطيران البريطاني في 
مساهمات هودكينسون في الاستقرار والتحكم للأنظمة المكافئة» الحيويةء 
والآمنة. وهو مؤلف كتاب جودة التعامل للطيران. 

هانسیکر› جيروم )Hunsaker, Jerome C.)‏ 1886 _ 1969. کریستون› 
أيوا. بكالوريوس علوم (1908)» من أنابوليس» ماجستير علوم (1912)» من 
«MIT‏ دکتوراه علوم )1914( من معهد ویليامس. کان الدكتور هانسیکر مؤلف 
التقرير التقني رقم 1 في N4٥04‏ على الاستقرار الديناميكي المتأصل» في عام 
5. كما درس الاستقرار والتحكم في »1١‏ بدءاً من عام 1914ء وترأس 
قسم هندسة الطيراف فى «11١‏ لسنوات عديدة. 

جیکس› هنري )Jex, Henry R.)‏ ولد عام 9ء فی بالتیمور» ماریلاند. 
بکالوريوس علوم (1951)» من »×1٣‏ ماجستير علوم (1958)» من »٤)1۳‏ لقد 
طور جيكس النماذج التحليلية لتحكم مَركبة - مُشغل وطبقها على جودة 
التعامل» مظهرات الهبوط» ودراسات التحميل. وهو المطور الرئيسي لمهمة 
الملاحقة الحرجة - غير المستقرة» المستخدمة في كشف الطيارين الضعفاء 
والسواقات. کہا صمم نظام التحكم لآول استقرار ذlتى autostabilized-while-‏ 


. flapping or ornithopter, the Q-N pterodactyl replica 


جونستون» دونالد 0021d ٤.(‏ ,ohnstonلJ)‏ 1924 ۔ 1995. ھیرون» داکوتا 
أنجلوس. كانت مساهمات جونستون في حقول تحليل التحكم رجل/ آلةه 
الراك اتا واکان الان ا کال وکات اتی مدير شر که 
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الأنظمة التقنية المحدودة» حيث تسب إليه التحقيقات الأكثر حراجة. كما أجرى 
الدراسات في مشاکل التحکم للطائرات ۴-18 ,۴-16 ,۴-14 ,۴-111 ,۴-۹ وصمم 
قوانين التحكم لطائرة الشحن ماك دونيل دوغلاس 17-° . 

جونز» بینیت ميلفيل Bennett M1¢[v¡1[(‏ ,onesلJ)‏ 1887 - ۰1975 بیر کینهید» 
إنكلترا. بكالوريوس علوم (1909)» من معهد ايمانويل» كامبريدج. التحق بمخبر 
الفيزياء الوطني في عام 1910. وساهم في قسم «ديناميك الطائرة» في نظرية 
الإيروديناميك لدوراند» المنشورة في عام 1934. وهو المرجع الرئيسي» وأول مشتق 
متكامل لمعادلات حركة الطائرة» بشكلها الحديث. وكان بحثه في كامبريدج عن 
الانهيار. كما كان جونز طياراً ومدفعياً قد بأوسمة في الحرب العالمية الأولى. 


جونز»› روبیرت (.1 )¢۲ ط0‌R‏ ,sمnرÉ0)‏ 1910 - 1999. ماکون» مینیسوتا. 
جامعة ميسوري» 1928 جامعة أمريكا الكاثوليكية 1933. بعد عمله كمصمم طائرة 
لشركة بيسلي نيكولاس» التحق جونز بال N40٥4‏ في عام 1934. لقد أنتج خلال 
عمله المهني الطويل مساهمات في الاستقرار والتحكم الجديرة الذكر في 
التحكم الجانبي» وفي نظرية التحكم والتحكمات المتحركة بالكامل» وفي 
التطبيق المبكر جداً (1936) على نظرية المشغل لحل معادلات حركة الطائرة. 

غالفیست» جوری (ا۲لال ,teئiاھK)‏ 1935 1996. تارتو»ء استونیا.. 
بکالوريوس علوم (1957)»› ماجستير علوم وكهرباء (1960)» من جامعة 
۲۴-7 وعلی مقترح الطائرة ۸1۴. نفذ غالفيست صياغات إبداعية لمعادلات 
حركة الطائرات بمطالات كبيرة لتطوير موسطات الانطلاق وطرق تجميع بیانات 
موازن التدوير والاهتزاز الإيروديناميكي. 

کاتاياناغي» ریوجي (ازR0‏ ,1ګ«هره)K)‏ ولد عام 1946 في بلدية غوماء 
اليابان. بكالوريوس علوم» ميكانيك وكهرباء من جامعة ويسيدا» ماجستير علوم 
(1972)» دكتوراه (2000) من جامعة طوكيو. فى الصناعات الثقيلة لدى 
ميتسوبيتشي » حلل كاتاياناغي جودة الطيران وتحكمات الطيران لطائرة التدريب 
1-2. وصمم قوانين تحكم الطيران لطائرة الببحث 1-20٥۷‏ الطائرة بدون طيار 
«QF-104‏ والمقاتلة F-2‏ . وبحوثه الهامة ھی س تحکمات الطيران متعددة 
الحلقات والطيار في الحلقة. كما قاد فريقاً من المهندسين من أجل طائرة 
الببحث فوق الصوتية المقيَسة ا۸×. 
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کوبن» أوتو (.€ )Kop pe”, 0٤٤0‏ 1901 - 1991 بکالوریوس علوم 
(1924). من 11١‏ . يعود عمل كوبن المهني إلى تصميم الطائرة المعاصرة فورد 
«طيران فليفر»» نموذج 4. التحق في N1١‏ في عام 1929 ودرّس الاستقرار 
والتحكم بالطائرة» وأعطى محاضرات في تصميم الطائرة» وهذا لغاية تقاعده 
في عام 1965. كما عمل كوبن باكراً على تأثيرات الحلقات المغلقة في 
الاستقرار. وصمَّم التحكم لأول طائرة من طائرتين» سكاي فارير» بالإضافة إلى 
طائرة الإقلاع والهبوط القصير هيليوبلان. واختبر كوبن طيران نموذج هيليوبلان 
في عام 1949 وواصل الطيران في عمر ناضج» حاصلا على تقدير تجهيزات 
۴4۸ في عمر الثمانين. 


لارابي» يوجين ٤. ٤une)‏ ,¢eط4ا4rا)‏ ولد عام 1920 في مارلبورو» 
ماساشوسيتس. بكالوريوس علوم وميكانيك (1942)» من معهد وركيستر التقني» 
ماجستير علوم وطيران (1948)ء» 11١‏ . لقد آدى لارابي عمل تصميم الاستقرار 
والتحكم على الطائرات کورتیس ۲-87× .٥-46,×۴15٥-1,‏ وطور طرق 
استخراج مشتقات الاستقرار باستخدام تحليل شعاع الزمن. كما درس الاستقرار 
والتحكم بالطائرة في 11١‏ وفي جامعة نورثروب لسنوات عديدة. عرف عنه 
خبيراً في تصميم المراوح. 

لوکومت» بییر mt ۲¡e۲۲٤(‏ 0c0oا)‏ ولد عام 1925 في فرنسا. المدرسة 
التقنية» المدرسة الوطنية العليا للطيران والفضاء N8۸4۴.‏ 8 كان لوكونت أستاذ 
ميكانيك الطیران فی N84۴ع‏ ومؤلف كتاب ميكانيك الطيران. بدأ بمقاربة 
N ESL EE E E a‏ 
وإلى التفسيرات النظرية لسقوط الجناح. وكان طيار اختبار في مركز اختبار 
الطيران الفرنسي» ومُنّمن للطائرة كونكور في الإيروسباسيال» ورئيس لجنة 
ميكانيك الطيران في آکارد. 

ماك دونيل»› جون (.5 «طەل ,اe1مMcDon)‏ ولد عام 1937 في هولیود» 
كاليفورنيا. بكالوريوس علوم (1960)» ماجستير علوم (1965)» من جامعة 
كاليفورنيا في لوس آنجلوس. شارك في تحليل وتقدير جودة الطيران لدى شركة 
الأنظمة التقنية المحدودة. وشارك في تصميم وتقدير إلكترونيات الطيران 
المحمولة وأنظمة التحكم للطائرات 5-11 DC-10, MD-80, 1-45, °-17, M‏ 
والمكوك الفضائي (102) لدى شركة ماك دونیل دوغلاس. کما کان رئیس 
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رئيس إلکترونيات الطيران المحمولة 5۴۴ ۴۸۸ لدى ماك دونيل دوغلاس› 
لونغ بيتش. 

ماك روير› دوان (.1 )McRuer, Duane‏ ولد عام 1925 في بیکیرسفیلد» 
کاليفورنيا. بکالوريوس علوم (1945)» ماجستير علوم وكهرباء (1948)» من 
1 . ربما يکون ماك رویر أفضل مهندسي الاستقرار والتحكم المعروفين 
كالمؤلف الكبير لكتاب الكتاب الأخضر» والذي عنوانه الحقيقى هو ديناميك 
الطيران والتحكم الآلي . مساهماته الشخصية الضخمة هي في الفا المتضمن 
للنماذج الرياضية للتحكم البشري ومعالجة المعلومات هي في أنظمة الحلقة 
المغلقة ونظرية الاختبار الجيد لجودة التعامل للمَركبة. 

ماك واء جيمس (كعصول ,وط (M۷۷‏ ولد عام 1939 في ميليسل» آيرلندا 
الشمالية. بكالوريوس من جامعة الملكات» بلفاست. كان ماك وا المهندس 
الرئيسي لأنظمة الطيران لدى مجموعة بوينغ التجارية في كافة نواحي تطوير 
الطيران بالوصل السلكي لطائرة النقل 777. وقبل 30 عاما من العمل في شركة 
بوينغ» عمل لدى الإخوة شورتزء في أيرلندا الشمالية. وهو نائب رئيس اللجنة 
الفرعية للقيادة والتحكم 8۸4۴ وعضو لجنة القيادة وتحكم الطيران في الناسا. 

ميليكين› ويليام JJg (Milliken, William F., Jr.)‏ عام 1911 في 
آولدتاون» مین. بکالوریوس علوم طیران وریاضیات (1934)» من .۸1١‏ لدی 
مخبر كورنيل للطيران» ولاحقا غالسبان» کان رائدا فى تطبيقات تقنيات 
المخدمات الآلية على الاستقرار والتحكم بالطائرة» بما في ذلك تحديد مشتقات 
استقرار الطائرة وتوابع التحويل من قياسات الاستجابة - تردد لاختبار الطيران. 


ميولير› روبيرت )Mueller, Rober K.)‏ 1909 - 1994.» ووتربیري› 
کونیکتیکیت. بکالوریوس علوم (1932). ماجستیر علوم (1934). دکتوراه علوم 
(1936) من .٧1۳‏ لقد أنتج ميولير واحداً من أول الحواسيب التماثلية 
الكهربائية من خلال تأديته لأطروحة الدكتوراه. وطور أيضاً تحليل الشعاع الزمني 
لديناميكيات الطائرة في ذات الوقت. كما اخترع حساس التزامن الميكروي› 
المستخدم في أنظمة المخدمات الألية. 
مولدر›» جان ((ط80) .۸ صھل )Mulder,‏ ولد عام 1943 في هيغ › هولندة. 
ماخسشتین علوم طيران (1968)» دكتوراه فلسفة (1986) من جامعة ديلف» وهو 
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طالب الأستاذ أوتو جيرلاتش. الدكتور مولدر هو رئيس قسم المحاكاة 
والتحكم» هندسة الفضاء» في جامعة ديلف التقنية والقائد الفعَال على الطائرة 
بوينغ ب - 757. تنصبً بحوثه الهامة الحالية على تحكم الطيران الذكي وتقنيات 
اختبار ديناميك الطيران. 

نيومارك» ستيفان Neumark, Ste fa”(‏ 1897 - 1967. لودز» بولندة. 
دبلوم مهندس وبكالوريوس علوم من جامعة وارسو التقنية. كان الدكتور نيومارك 
من أكثر المهندسين متعددي المهارات. وفي الاستقرار والتحكم» كان مشهوراً 
من أجل تأثير تغير الكثافة الجوية في نمط الفيغوئيد» ومن أجل نظرية استقرار 
العا ت ارد ا ساي أ ي ا اه اران الا ود 
دفة توجيه حرة» وتأثيرات الريح في التحكم الآلي. 

نکویین › لویت (.1 1144 e”,‏ س‌عN)‏ ولد عام 1947 في فییتنام. بکالوریوس 
علوم (1968)» ماجستیر علوم (1970)» 8.۸.۸ (1970) من .11١‏ یعتبر 
نكويين خبير الناسا على ديناميكيات الطيران في زواية الهجوم العالية. وساهم 
في تصميم نظام التحكم لتقدير مقاومة المُناوراتية والإنطلاق. 

أوسدیر» ستیفان (”1eمSt6‏ ,6لئ0) ولد عام 1925 في نيويورك. ماجستیر 
كهرباء وإلكترون (1946)» من معهد مدينة نيويورك» ماجستير علوم (1951)» 
من جامعة جون هوبكينز. كان رائداً في تصميم تحكم الطيران الرقمي» أنظمة 
الطبران بالوضل ,للك إدارة التكزار كان مدير المج والطو ير الدئ مسري 
OE OA LOSE EOL OE‏ 
دوغلاس للحوامات. انصبت خبرته التصميمية في تحكم الطيران المتضمن 
للطائرة بدون طيار AH- ةalgzJlg «,MD-80 DC-10, NASA CV-990 . QF-104‏ 
4 ومختلف أجسام إعادة الدخول (رعاممه]) لجو الأرض»› ناسا ستولاند 
والهبوط اللي لمكوك الفضاءء وحديثاً طائرة بوينغ الكنار ذات الجناح الدوار. 

بيركينز« كورتiîyد (Perkins, Courtland D.)‏ Jgد‏ عام 1912 في 
بنسيلفانيا. بكالوريوس علوم (1935)» من معهد سوارثمور» ماجستير علوم 
(1941). من 11١‏ . ساعد بيركينز على إطلاق تابع الاستقرار والتحكم في حقل 
رايت في الحرب العالمية الثانية. وكتب جزء الاستقرار والتحكم في النص الهام 
«أداء الطيران» الاستقرار والتحكم»» ودَرَّس الموضوع في جامعة برينسيتون» 
وأصبح فيما بعد كبير علماء سلاح الجو الآمريكي. 
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فيليبس« هيويیںت )Phillips, W. Hewi(t))‏ ولد عام 1919 في بورت 
سانلایت» میرسییساید. بکالوریوس علوم (1939)» ماجستیر علوم (1940)» من 
.m-m™1‏ كان فيليبس باني نموذج الطائرة المعروف جيداً قبل التحاقه بال N۸4٨4‏ 
في عام 1940. كانت إنجازاته في الاستقرار والتحكم كثيرة» لكنها كانت مغطاة 
ربما باكتشافه لظاهرة الدوران أو الترابط العطالي في عام 1947. كذلك أدى 
فيليبس مساهماته الهامة في تصميم نوابض الجنيحات» ومسألة تقارب الهبوط› 
تخفيف الريح» والتفاعل طيار - طائرة التي تسبب عدم الاستقرار. 

بينسكار« وıرiار (Pinsker, Werner J.G.)‏ ولد عام 1918 في مانهايم» 
لمانيا. ماجستیر 8٤018‏ (1939)» من معهد بيرلين. کان بينسكار الخبير البارز 
في الترابط العطالي لدى مؤسسة الطيران الملكي البريطاني. وساهم أيضاً في 
نظريات هبوط الطائرات الكبيرة ومغادرات الأنف الشرائحى. وكمستشار» ساعد 
ال ااا اا ا ا ور 

بواسون - کوینتون« يب )Poisson-Quinton Phillipe)‏ ولد عام 1919 
فى لوش» فرنسا. جامعة السوربون» المدرسة الوطنية العليا للطيران والفضاء 
(1945). كان أستاذا/ محاضراً في الإيروديناميك» جودة الطيران» وأنظمة التحكم 
وأستاذاً زائراً في جامعة برينسيتون في عام 1975. ولدى الأونيراء بدأ بحث السرعة 
القريبة من الصوت على جودة الطيران» وعلى الأشكال الأمثلية للطائرة من 
الإقلاع والهبوط العمودي القصير إلى الآنواع فوق الصوتية. في عام 1967 سلم 
4 محاضرة الإخوة رايت» وكان عضوا في آغارد للجنة ميكانيك الطيران. 

رید» لويد (.5 ۵ره1ا[ ,۸۲1۵) ولد عام 1942 في نورث باي» کندا. 
بکالوريوس علوم طيران (1964)» ماجستير علوم طيران (1965)» ودكتوراه 
(1969) من جامعة تورونتو. هو مدير شريك من جامعة معهد تورونتو للدراسات 
الفضائية. وهو مؤلف مشارك لكتابين مدرسيين في الاستقرار والتحكم التقليدي. 
تتضمن مساهمات الدكتور ريد البحثية دراسة استجابة الطائرة إلى حدود 
الطبقات الكوكبية وتطوير وتشغيل وسيلة لمحاكي الطيران لبيان تأثيرات 
تفاعلات طيار - طائرة في الاستقرار والتحكم. ۰ 

ريلف« آیرنیست فريدıريmك (Relf, Ernest Frederick)‏ 1888 _ 1970« 
بيكينهام» كينت . .۸.۴۸.٥.5‏ جمع ريلف بين إتقان النظرية الإيروديناميكية 
والمواهب الاستثنائية كتجريبي. وابتكر الطرق من أجل اختبارات الأجنحة 
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الدؤازة اليا المرواح المنحرفة» والكتلة الظاهرية. بنى في عام 1922ء محركاً 
كهربائياً صغيراً وقوياًء لاستخدامه في نماذج الأنفاق الهوائية ذات القدرة. 
ريبنر» هربیرت (.5 )Ribner, Herbe)‏ ولد عام 1913 في سیاتیل» 
واشنطن. بکالوریوس علوم (1935)» من »٤1۳‏ وماجستیر ودکتوراه (1937» 
9,) من جامعة واشنطن. إن مساهمات الدكتور ريبنر في الاستقرار والتحكم 
هي في المروحة ونظرية الجريان وفي استجابة الريح. بينما قام لدى »N404‏ 
بحل مسألة القوى على المراوح المنحرفة» ثمة عامل هام في الاستقرار السكوني. 
رودن« layلaliمj )Rodden, Williams P.)‏ ولد عام 1927 في سان 
فرانسیسکو» کالیفورنيا. بکالوریوس علوم (1947)» ماجستیر علوم (1948)» 
جامعة كاليفورنياء دكتوراه (1958) جامعة كاليفورنيا في لوس أنجلوس. قام 
الدكتور رودن بمساهمات هامة في الاستقرار والتحكم كمطور مشارك لطريقة 
دوبليت لاتيس من أجل سطوح الرفع المهتزة ومعادلات الحركة الصحيحة 
الأولى من أجل الطائرة الشبه - مستقرة المستخدمة لمشتقات المرونة المقيدة. 


رووت» أوجين (e1¢چu٤‏ .1 ,٤0هR)‏ 1911 - 1992. لیویستون» إندیانا. 
بكالوريوس علوم (1947)» من جامعة باسيفيك» ماجستير علوم (1948)» من 
1 . کرئیس الايروديناميك في مخبر السيكوندو لشركة طيران دوغلاس»› قاد 
رووت الفريق الذي طور جودة الطيران في طريق منهجي من أجل طائرة البحرية 
الأمريكية داونتليس 58D‏ والطائرة سكايريدر ۸5. واستمر رووت ليصبح واحداً 
من مؤسسي شركة راند» لاحقاً رئيس شركة لوكهيد للصواريخ والفضاء. 

روسکام» جان (« ھل ,صٍ۾ڄئR)‏ ولد عام 1930 في هيع › هولندة. ماجستير 
علوم وطيران (1964)» من جامعة ديلف التقنية» دكتوراه فلسفة (1965) من جامعة 
واشنطن. عمل الدکتور روسکام لدی سیسنا (1957 - 1959) ولدی بوینغ (1959 - 
7 على مشاريع الطيران المتنوعة. هو مؤثر الاستقرار والتحكم الرئيسي من 
خلال تدريسه في جامعة کانساس» وعمله الاستشاري» ومقالاته وکتبه. 


رووس» جین (41۸عل .۸ ,sیه‌R)‏ ولدت عام 1931 في سوسيكس» المملكة 
المتحدة. بكالوريوس علوم (1953)ء دكتوراه فلسفة (1965) من جامعة 
ساوثامبتون. لدى مؤسسة الطيران الملكى والديراء فارنبورو» تخصصت رووس 
في النمذجة وتحليل استجابات الطائرة لتأثيرات الديناميك والاإيروديناميك 
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اللاخطي. وساهمت في نظرية الجناح دلتا وفي نمذجة اختبار توقع الحركة 
الحلزونية وأنظمة تحديد المناورة. واشتركت في النفق الهوائي التجريبي وعمل 
الطيران الحر» بتتويج التحكم الفعال لدوامات صدر جسم الطائرة. 

شيرار» جورج Jy (Schairer, George S.)‏ عام 1913 في بيتسبورع» 
بنسلفانيا. بکالوریوس علوم (1934)» من معهد سوارٹمور» ماجستیر علوم 
(1935)» من 1١‏ . أثناء عمل شيرار المهني الطويل لدى شركة بوينغ» كان 
مسؤولاً عن تصميمات الاستقرار والتحكم للعديد من طائراتهم. لقد صمم ثانية 
الذيل العمودي للطائرة ستراتولينر لتتضمن أول زعانف ظهرية» وكان مسؤولا 
عن تراجع جناح الطائرة 8-47. كما أصبح نائب رئيس شركة بوينغ للتعاون من 
أجل البحث. 

شو» دیفید )S۸4W, 24۷1d ٤.(‏ ولد عام 2 في برادفورد» المملكة 
المتحدة. بكالوريوس علم الطيران (1954)» من معهد الملكة ماري» لندن. لقد 
عمل في جمیع مجالات الإیرودیناميك لدی ۸٥۴‏ ۸۷ قسم الأسلحة ولدی 8۸e‏ 
في وارتون. العناوين العريضة في عمل شو المهني كانت ترخيص البرق للدوران 
السريع » تصميم جناح الطائرة تورنادوء قائد فريق الإيروديناميك لبرنامج الطائرة 
التجريبية (84۴). من التصميم إلى ترخيص الطيران الكامل. 

سمیث» تيري JJ, (Smith, Terry D.)‏ عام 1947 في نورويتش» المملكة 
المتحدة. بكالوريوس علم الهندسة (1968)» من المعهد الإمبراطوري» لندن. 
كمهندس اختبار طيران متخصص في تحكمات الطيران» كان متورطا بعمق في 
اختبار الاستقرار والتحكم ونظام تحكم الطيران المطور على الطائرة جاكوار» 
تورنادو» والمقاتلة الأوروبية تايفون. كما قاد فرق اختبار الطيران لكل من طائرة 
الطيران بالوصل السلكي جاكوار وبرنامج أنظمة تحكم الطيران الرقمية لاطائرة 
التجريبية )٤۸۲(‏ . 

سولیه»› هارتلي 3J (Soule, Hartley A.)‏ عام 1904 في نيويورك. 
بكالوريوس علم الطيران (1927)» من جامعة نيويورك. بدأ سوليه عمله في 
ال N4٨04‏ في عام 7. کان رائداً في بحث الحركة الحلزونية» وأدى أول 
قياسات مفهومة لجودة طيران الطائرة. وكان المخترع المشارك لنفق ال ١۸40۸‏ 
الهوائي للاستقرار. وكتب سوليه مجموعة من متطلبات جودة الطيران التي أدت 
ف ازا إلى المقيسات المدنية والمواصفات العسكرية. 
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تینحیل»› روبیرت (.۴ e۲۲طه‌R‏ ,امچSte«g)‏ ولد عام 1938 في تست 
آورينج» نيوجرسي. بکالوريوس علوم (1927)» من 1١‏ ماجستير علوم 
وكهرباء (1965)» ماجستير طيران (1966)» دكتوراه فلسفة (1968)» من جامعة 
برينستون. لدى مخبر درابير» تتبع ستينجيل مبادئ جودة طيران طائرة في 
تصميم نظام التحكم اليدوي بالزوايا لمشروع المركبة القمرية أبولو. وفي 
برينستون» حول طائرة بحث الاستقرار المتغير نافيون إلى التحكم الرقمي 
وارشك جودة الطيران وبحث نظام التحكم. 

سزالیه» کینیث (.3 )Szalai, Kenn†h‏ ولد عام 1942 في ميلووکي»› 
ويسكونسين. بكالوريوس علوم وكهرباء (1964)» من جامعة ويسكونسين»› 
ماجستير علوم وميكانيك (1970)» من جامعة كاليفورنيا الجنوبية. كان سزاليه 
المحقق الرئيسي في مركز درايدن في الناسا من أجل برنامج الطيران الرقمي 
بالوصل السلكي للطائرة ۴-8 الأولى من طرازاتها. وقاد تطوير مخبر الطيران 
فوق الصوتى 11-144 الروسى - الأمريكى. وكمدير لمركز بحوث درايدن 
للطراة ف الاي ار ل و ي وة ا ال اود ت 
بزاوية هجوم عالية» وتحكمات الطيران المتقدمة. وكانت البرامج التجريبية 
للطائرات 38-× ,36-× ,31-× ,29-× بإدارته. 


توماس› (باوموi(‏ ))0 (Thomas, H.H.8.M. (Bea‏ 1917 _- 2000« 
ليانيلي» المملكة المتحدة. بكالوريوس علوم (1964)» دكتوراه علوم (1980)» من 
جامعة واليس› B٤‏ 1979. في قسم الإإيروديناميك بمؤسسة الطيران الملکي› 
فارنبورو» کانت خبرته في الاستقرار والتحكم عند حواف مغلف الطيران. وشارك 
في إيروديناميك سطوح التحكم أثناء الحرب العالمية الثانية» وفي الاستقرار 
الديناميكى لطائرة رشيقة أثناء الببحث الأساسى الذي قاد إلى طائرة الكونكورد. كما 
شارك اا و ر واد الحركة الحلزونية. 

تول» توماس (.۸ )٣٥١1, 1٥۳38‏ ولد عام 1914 في بريدج ووتر» داکوتا 
الجنوبية. بكالوريوس علوم (1941)» من جامعة كاليفورنيا. أدى تول مجالا 
واسعا من مساهمات الاستقرار والتحكم» بما في ذلك الموازن الإيروديناميكي 
لسطح التحكم» والأجنحة المتراجعة» والهندسة المتغيرة. وهو ربما أفضل 
المعروفين لتقريرين موجزين مثمنين» على بحث التحكم الجانبي وعلى طائرة 
النقل فوق الصوتية. 
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تونون. ألدو (410 ,0 ") ولد عام 1957 في کاراکاس» فنزویلا. 
بوليتكنيكي من تورينو (1980). لدى شركة ألينا في تورينو (سابقاً أيطاليا أير)» 
ف و ی ور ا ا و 
×۸۷ ومن ثم على تصمیم قانون تحکم المقاتلة الأوروبية 0 بدءا مع 
العرض التقني 8۸۴ . 

فانير« جان _ Jy (Wanner, Jean-Claude L.) gl‏ عام 0 في 
بريست» فرنسا. مهندس (1950)» مهندس من مدرسة البوليتكنيك (1955)» 
مهندس من المدرسة الوطنية العليا للطيران والفضاء. يتضمن عمل الدكتور فانير 
المهني في الاستقرار والتحكم بالطائرة خدمته كطيار حربي» مهندس اختبار 
الطيران» وكأستاذ فى عدد من المؤسسات» بما فيها المدرسة الوطنية العليا 
E AEA RU N ANN ANGO‏ 
رائداً باستخدام الطرق الحاسوبية في تدريس الاستقرار والتحكم. 

a‏ کویشیرو )Wash iu, Ky uic1۲0(‏ 1921 _ 1981 ایتشینومیاء 
ايتشى» اليابان. بكالوريوس هندسة (1942). من جامعة الأمبراطور طوكيوء 
E‏ (1957)» من جامعة طوكيو. كانت مساهمة الدكتور واشيزو الهامة 
في الاستقرار والتحكم بالطائرة في تدريب جيل من المهندسين اليابانيين في 
الحقل» بعد أن صرف الوقت في الولايات المتحدة لدراسة نظام التعليم. وقد 
أجرى بحثاً على حدود قابلية التحكم للأنسان وطرق العناصر المنتهية وهو المؤلف 
الأساسي لقسم الاستقرار والتحكم في كتيب هندسة الطيران الياباني (1974). 

ويك» فرید )Weick, ۴e4 ٤.(‏ 1899 - 1993» شيكاغو» ايلينوي. 
بكالوريوس علوم (1922)» من جامعة ايلينوي. كان ويك في مخبر لانجيلي 
للطيران في N4٤٥4‏ من عام 1925 لغاية عام 1936ء مساهما في بحث التحكم 
الجانبى. كما طور الطائرة الدافعة ۷-1 بتضمين الإبداعات الهامة للاستقرار 
و وات اا ۷ ع ال ةا هر ده ال ا 
أعلى» ونظام هبوط بعجلات ثلاثية. وأصبح لاحقا معروفا كمصمم شركة 
الببحث والهندسة» لأول طائرة زراعية» ۸8-1 وسلسلة طائرات شركة بيبر. 

ويستبروعغ»› تشارلز ).8 )Wesrbrook, Charles‏ 1918 - 2001.» بورت 
جيرفيز» نيويورك. ماجستير علوم (1946)» من .1١‏ التحق ويستبروغ في مخبر 
ديناميكيات الطيران العائد لسلاح الجو الآمريكي في عام 1945 كرئيس الاستقرار 
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والتحكم. وآشرف ما بعد الحرب على تطوير مواصفات جودة الطيران وعلى كتيب 
الاستقرار والتحكم لسلاح الجو الآمريكي. کما أدار ويستبروغ لسلاح الجو الكثير 
من بحوث جودة الطيران» بما فى ذلك العمل على الطائرات متغيرة الاستقرار. 

واييتٽ« رiigلد (White, Roland J.)‏ 1910 _ 2001« مسولا 
وميكانيك (1934)» ماجستير علوم وطيران (1935)» من .٧1١‏ بدا عمله 
المهني الطويل لدى كورتيس - رايت» سانت لويس» حيث أدمج الجنيح 
النابضى أو »۷٠١«‏ على الطائرة كوماندو .٥0-46‏ إضافة إلى حركة مركز الثقل 
الخلفي. وصمم وايت مخمد الاتجاه الميكانيكي للطائرة بوينغ 8-2 وأدی واحد 
من أول تحليلات مخدم مخمدات الاتجاه الإلكترونية للطائرة بوينغ 8-47 . 


ویکس»› جون (.53 «طەل )Wykes,‏ 1925 - 1988. بکالوریوس علوم 
(1949). من 1۳× ماجستير علوم من جامعة كاليفورنيا الجنوبية. كان ويكس 
قد قاد الاستقرار» التحكم» وهندسة المرونة لدى قسم الطيران في شركة 
روکویل الدولية من عام 1949 إلى عام 6. حيیث ساهم في تصاميم الطائرات 
8-0 ,۴-107 ,۴-100 ,۴-86 . والتحق في عام 1987 بشركة نورثروب للعمل على 
الطائرة ۷۴-23 . بالإضافة إلى العمل الإبداعى على الاستقرار المتزايد» وكان 
أيضاً مسؤولاً عن تصميم نظام تخفيف الريح للطائرة 8-1 . 

زيمرمان« تشالز )Zimmerman, Charles H.)‏ 1907 _ 1995. أولاث› 
کانساس. بکالوریوس علوم (1929). من جامعة کانساس» ماجستير علوم طيران 
(1954)» من جامعة فرجينيا. بدأ زیمرمان عمله في N4٥٨۸‏ في عام 1929. 
وأنتج في N4٥04‏ في الأعوام 1935 و1937 تحاليل الاستقرار الديناميكي 
التقليدي الطولي والجانبي» مكملاً بمخططات تصميم حدود الاستقرار. وكان 
هذا إنجازاً كبيراً لتلك الأوقات ومصدر التصميم الرئيسي للاستقرار الديناميكي 
لسنوات بعد ذلك. وكان له الدور الفعال في تطوير أنفاق لانجيلي 20 - قدم 
للطيران الحر والحركة الحلزونية. 
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السيرة الذاتية القصيرة لبعض وحوه الاستقرار والتحكم 


Short Biographies of Some Stability and Control Figures 


Abzug, Malcolm J. 1920-, b. New York, NY. B.S. (1941) Mass. Inst. of 
Tech., M.S. (1959), PhD. Engr. (1962), U. of Calif. at Los Angeles. After 
government laboratory work, he joined Douglas Aircraft, where he was 
stability and control lead engineer for the A2D-1 and A4D-1. His later 
industrial experience was at Sperry Gyroscope, TRW Systems, and Northrop 
on the A-9A, YF-17, and B-2 programs. 


A?’Harrah, Ralph 1931-, b. Warren, PA. B.S. Aero. (1955), Penn. State U. 
A’Harrah’s career is balanced between North American Aviation, the U.S. 
Department of Defense, and NASA. He used ground-based fight simulation 
as a tool in solving flight dynamics problems associated with hazardous 
flight. On the AGARD Flight Mechanics Panel, he developed V/STOL flying 


qualities criteria. 


Anderson, Seth B. 1918-, b. LosAltos Hills, CA. B.S. (1941), M.S. (1942), 
Purdue U. Anderson’s long career at NACA and NASA dealt with handling 
quality requirements for conventional and VTOL airplanes. He is the 
principal author of AGARD Report 577 on V/STOL handling criteria. 


Ashkenas, Irving L. 1916-, b. New York, NY. B.S. (1937), M.S.M.E. (1938), 
Ae.E. (1939), Calif. Inst. of Tech. His stability and control career started in 
industry, first at North American Aviation, then with the Northrop P-61 
spoiler ailerons and design requirements for the XB-35 power controls and 
artificial-feel systems. He is best known for applying main-the-loop theory for 
flying qualities prediction and as a co-author of Aircraft Dynamics and 


Automatic Control. 
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Bairstow, Leonard 1880-1963, b. Halifax, Yorkshire, U.K. Royal College of 
Science, London. Bairstow’s major stability and control contributions were 
the extension of the Bryan equations of motion to the nonsymmetric steady- 
flight case and development of efficient methods for root extraction, both 
done in 1914. The 1939 (second) edition of his Applied Aerodynamics was a 


useful stability and control reference for years. 


Barnes, Arthur G. 1929-, b.Wigan, U.K. B.S. (1950), Manchester U. RAF 
and Raux AF pilot. His career in the United Kingdom industry from 1954 to 
1990 included research and development for flight controls, flying qualities, 
and flight simulation. Barnes proposed the original numerical rating scale for 


pilot opinion on flying qualities. He is a consultant to the Kungl Tekniske 
Hogskola (KTH) and SAAB in Sweden. 


Bihrle, William, Jr. 1925-, b. New York, NY. B.Ae S. (1945), Rensselaer 
Poly. Inst. Bihrle contributed to the stability and control designs of the 
Republic F-105 and XF-103 airplanes. He invented the widely used control 
anticipation parameter for pullups and plays a leading part in developing 
advanced spin tunnel rotary balance techniques and methods for improving 


high angle of attack stability and control. 


Bowman, James S., Jr. 1924-, b. Burlington, NC. B.S. (1951), N.C. State 
Coll. As a leading NASA expert on spinning, Bowman consulted with 
military and commercial designers on spin problems for many years. He is the 
author or co-author of more than 40 reports on spinning, including NASA 


TP 2939 on pressure distribution at spinning attitudes. 


Bratt, Robert W. 1918-, b. Palisade, MN. B.S. (1941), M.S. (1942), U. of 
Michigan. Bratt was a stability and control engineer at the El Segundo 
Division of Douglas. He pioneered in the application of digital computers to 
maneuvering flight. He solved drop vehicle instability problems involving 
aeroelasticity and inertial coupling. He later became Chief of Preliminary 


Design at Northrop. 


Breuhaus, Waldemar O. 1918-, b. Lowell, OH. B.S.Ae. (1940), Carnegie 
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Inst. of Tech., M.S. (1961), State U. of New York at Buffalo. Breuhausw as in 
charge of stability and control at Vought-Sikorsky during World War II. At 
Cornell Aero. Lab., later Calspan, he was responsible for the development of 
the B-26 and T-33 variable-stability airplanes, and he used these machines in 


flying qualities requirement research. 


Bryan, George Hartley 1864-1928, b. Cambridge, U.K. Cambridge U. 
Bryan’s monumental contribution to the field was the equations of aircraft 
motion, developed in 1911 in essentially modern form from a preliminary 
study (with W. S. Williams) in 1904. He later made contributions to 


compressible flow theory. 


Cantrell, Coy R. 1924-, b. Muskogee, OK. B.S. (1953), M.S. (1954), Calif. 
Inst. of Tech. Cantrell’s long career at Lockheed’s Advanced Development 
Company (Skunk Works) started in 1954. He shared stability and control 
responsibility for the SR-71, the Have Blue prototype, and the F-117A, whose 
air data measurement system he designed. He was also involved in the YF- 


22A Advanced Tactical Fighter prototype. 


Cook, Michael V. 1942-, b. Colchester, U.K. B.Sc. (1965), U. of 
Southampton, M.Sc. (1967) Coll. of Aeronautics, Cranfield. At Elliott Flight 
Automation, Ltd., Cook was involved with flight control system research and 
design on theHovermarineHM2hovercraft, the Westland Lynx helicopter, the 
Panavia Tornado, and the Jaguar fly-by-wire. He teaches at Cranfield College 
and is the author of Flight Dynamics Principles (1997). 


Cook, William H. 1915-, b. Plainview, TX. B.S.M.E. (1934), Rensselaer 
Poly. Inst., M.S. (1938), Mass. Inst. of Tech. Cook was a designer of the 
Boeing High-Speed Wind Tunnel and was involved with the stability and 
control development of many Boeing designs, including the B-29, XB-47, and 
707. He was co-inventor of the B-47 electronic yaw damper, one of the first of 


its kind. 


Cooper, George E. 1916-, b. Burley, ID. B.S. (1940), U. of Calif. Cooper 
combined NACA/NASA engineering and research test pilot careers to 
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become an important stability and control contributor. He is the Cooper of 
the Cooper-Harper handling qualities rating system and the author of a 


NASA Technical Note that is a text for test pilot training schools. 


Czinczenheim, Joseph 1919-1994, b. Hungary. La Sorbonne, Centre 
Superieur de M’ecanique, Paris. He worked on stability and control problems 
of the STOL Breguet 941, the transonic Breguet Taon, and the BAC-Breguet- 
Dassault Jaguar. Later, he was involved with certification of the Dassault 
Civil Transport /C and with stability and control of several Israeli prototypes. 


He was a member of the AGARD Flight Mechanics Panel. 


Doetsch, Karl-H. 1910-, b. Kaldenhusen, Germany. Dipl.-Ing. (1934), TH 
Aachen, Dr. -Ing. (1943), TU Berlin. Professor Doetsch is an aeronautical 
scientist as well as a 3,000-hour test pilot. His contributions are fly-by-wire 
control (Avro 707C, Do 27, Pembroke), flight simulation, flight recording, 
and advanced aircraft flight controls. He chaired the AGARD Flight 
Mechanics Panel and has made special efforts to broaden international 


cooperation in education and research. 


Duncan, William Jolly 1894-1960, b. Hillhead, Glasgow. D.Sc. (1930), U. of 
London. Duncan was co-author of the important textbook Elementary 
Matrices and author of the 1952 book Control and Stability of Aircraft. His 
other contributions were in the theories of aileron reversal, tail buffeting, 


aerodynamic derivatives, and flap hinge moments. 


Dunn, Orville R. 1916-1997, b. Wayne, PA. B.S. (1939), Mass. Inst. of Tech. 
Dunn was chief of stability and control at the Douglas Aircraft Santa Monica 
Division during the designs of the DC-4, C-74, DC-6, DC-7, and DC-8 
transports. He produced a useful synthesis of methods for control force 
reduction by various tab systems. As Director of Aerodynamic she saw the 


DC-10 through certification. 


Efremov, Alexander V. 1944-, b. Gorky Cty, U.S.S.R. Ph.D. (1973), D.Sc. 
(1996), Moscow Aviation Inst. As an expert in flight dynamics and control 


and in pilot-in-the-loop problems, Dr. Efremov participated in the flight 
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control system designs for the aerospace vehicle Buran, the airship ALA-40, 
and the TU-204 and IL-96 airplanes. He is a member of the SAE control and 


guidance systems committee. 


Etkin, Bernard 1918-, b. Toronto, Canada. B.A.Sc. (1941), M.A.Sc. (1947), 
U. of Toronto, D. Eng. (Hon) (1971), Carleton U. Dr. Etkin had a long 
career at the University of Toronto, becoming University Professor in 1982. 
He wrote three standard stability and control texts, which have German, 
Russian, and Chinese editions. Etkin made many contributions to the theory 
of flight dynamics, including flight in turbulence and dynamic longitudinal 


stability at high altitude. 


Gates, Sidney B. 1893-1973, b. Watton, England. Gates was a brilliant 
theorist who did remarkable work on analyzing spins and predicting spin 
recovery with minimal facilities. Gates is responsible for the important flying 
qualities parameters of static and maneuver margins and stick force per £. 
With A. V. Stephens, he established the effect of air density on spins. The 
scope of his stability and control work is truly wide. Gates was the British 


counterpart of R. R. Gilruth in flying qualitiesres earch. 


Gee, Brian 1933-, b. Manchester, U.K. B.Sc. (1954), Manchester U. Gee was 
head of the Flight Control Systems Design Group at British Aerospace, 
Warton, involved with the Jaguar and Fly-by-Wire Jaguar, the Toronado, 
EAP, Eurofighter, and the RAE VAAC Harrier. Hismain contributionsw ere 
in the areasof component requirements, digital flight control specifications, 


and system clearance for flight control/structural mode interactions. 


Gera, Joseph 1937-, b. Szentes, Hungary. B.Ae. (1961), Auburn U., M. 
Appl. Mech. (1965), U. of Virginia. At NASA Langley and Dryden Flight 
Research Facility Gera contributed to understanding the effects of wind 
gradient son pitch stability. He led effort satDryden to integrate simulators 
into flight research and to measure stability margins «on-line» for such 


aircraft as the X- 29A. 


Gibson, John C. 1929-, b. Swatow, China. M.Sc. (1958), Cranfield, Ph.D. 
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(1999), Delft U. of Technology. At English Electric/British Aerospace, 1952- 
1992, he worked on the flight control systems of the Lightning, TSR-2, and 
Jaguar and developed new fly-by-wire handling design methods and criteria 
for the Tornado, BAe FBW Jaguar, the Experimental Aircraft Programme 
(EAP), the Eurofighter, and the VAAC (vectored-thrust) Harrier. He is 
responsible for the phase-gain, dropback, and other criteria used to prevent 


pilot-induced oscillations by design. 


Gilruth, Robert R. 1913-2000, b. Nashwauk, MN. M.S., U. of Minnesota. 
He joined NACA in 1937. His major stability and control contributions were 
design methods for static longitudinal stability and roll performance and an 
early complete set of flying qualities requirements. He later was Director of 
the NASA Manned Spacecraft Center. He retired in 1973 and was a 
consultant to NASA from 1974 to 1983. 


Glauert, Hermann 1892-1934, b. Sheffield, U.K. B.S. (1915), Trinity Coll., 
Cambridge. Glauert’s notable work was in unsteady lift, airfoil theory, 
control surface effectiveness, and propeller theory. He originated the lag in 
downwash theory that explained damping discrepancies in the longitudinal 
short-period mode. He made the first nondimensionalization of the equations 


of airplane motion. 


Goett, Harry J. 1910-, b. New York, NY. B.S. (1931), Holy Cross, B.S. 
(1933), New York U. Goett’s important contribution to stability and control 
came at NACA, on methods of predicting flying qualities from wind-tunnel 
tests. In charge of large NASA Ames wind tunnels, he directed high-lift and 
stability research on swept wings. He later became the Director of NASA’s 


Goddard Research Center. 


Goto, Norohiro 1943-, b. Sasebo, Nagasaki, Japan. B. Eng. (1966), D. Eng. 
(1972), U. of Tokyo. Dr. Goto developed methods to identify pilot-control 
behavior in practical multi-input and multi-output aircraft control systems. 
At Kyushu University he is developing an autonomous flight control system 
for an unmanned observation blimp. He had been an NRC research associate 


at NASA Ames Research Center and a Fulbright Scholar at M.I.T. 
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Graham, F. Dunstan 1922-1992, b. Princeton, NJ. B.S.E. (1943), M.S.E. 
(1947), Princeton U. As an aerodynamicist at Boeing in 1947 and 1948, 
Graham made an early analysis of inertial coupling on a pilotless aircraft. At 
Lear, Inc., he was in charge of automatic controls development for the KC- 
135 and other jet aircraft. However, he is best known as the co-author with 
McRuer and Ashkenas of Aircraft Dynamics and Automatic Control and the 


co-author with McRuer of Analysis of Nonlinear Control Systems. 


Hamel, Peter G. 1936-, b. Hamburg, Germany. Dipl!.-Ing. (1963), Dr. -Ing. 
(1968), Tech U. Braunschweig (TUBS), S.M. (1965), Mass. Inst. of 
Technology. Dr. Hamel had a long career as the director of the Institute of 
Flight Research of the German Aerospace Research Center (DLR) and as a 
professor at TUBS. He is recognized internationally for the development and 
use of in-flight simulators. He is a leader in European vehicle system 


identification and in handling qualities research. 


Harper, Robert P., Jr. 1926-, b. Gallipolis, OH. S.B. Ae. (1952), S.M.Ae. 
(1953), Mass. Inst. of Tech. Harper was a Calspan engineer and test pilot who 
is noted for his part in developing the Cooper-Harper flying qualities rating. 
He was project engineer on the F-94 and NT-33A variable-stability airplanes 
during simulation of reentry vehicles and the X-15, as well as during basic 


flying qualities research. 


Harris, Thomas Aubrey 1903-1987, b. Whites, VA. B.S. (1929), William and 
Mary. Harris designed the NASA Langley Atmospheric and 7 by 10-foot 
wind tunnels during a long career at Langley. He wasan expert on flapsand 


tabs, and he contributed to numerous wind-tunnel studies of control surfaces. 


Haus, Frederic Charles 1896-1993, b. St. Gilles, Belgium. Brussels U. 
(1922). In a long, productive career, Professor Haus headed the famous 
aeronautical laboratory of Rhode-St.-Genéese, published a 1930 book (in 
French) on airplane stability and control, served as professor at both Ghent 
and Liege Universities, and was a member of AGARD panels on flight 


mechanics, guidance, and control. 
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Heald, Ervin R. 1917-, b. Sultan, WA. B.S.A.E. (1940), U. of Michigan. 
Heald headed stability and control at the El Segundo division of Douglas 
Aircraft during the years when that division produced new airplanes on the 
average of one every two years. He took part in the stability and control work 
on the U.S. Navy’s XSB2D-1, XBT2D-1, AD-1, XA2D-1, D-558-1, D-558-2, 
F3D-1, F4D-1, XFSD-1, A3D-1, and A4D-1. Later, Heald was Chief 
Engineer for the U.S. Air Force’sC-17 transport. 


Heppe, R. Richard 1923-, b. Kansas City, MO. B.A. (1944), M.S. (1945), 
Stanford U., A.E. (1946), Calif. Inst. of Tech. At Lockheed Aircraft, Heppe 
made significant contributions to understanding the inertial coupling 
problems of the F-104 and other USAF fighters, and helped find corrections 
for those problems. He contributed in the unlimited angle-of-attack 
maneuvering areas of the YF-22A prototypes. He became president of the 


Lockheed-California Company. 


Hodgkinson, John 1943-, b. Ilseworth, U.K. B.Sc. (1965), U. of 
Southampton, M.S. (1971), St. Louis U. After training at British Aerospace, 
Warton, he joined McDonnell and then led controls R&D at Northrop. He 
later was at Eidetic sand McDonnell Douglas (Boeing). Hodgkinson’s 
stability and control contributions are in equivalent systems, agility, and 


safety. He is the author of Aircraft Handling Qualities. 


Hunsaker, Jerome C. 1886-1969, b. Creston, IA. B.S. (1908), Annapolis, 

M.S. (1912), Mass. Inst. of Tech., D.Sc. (1914), Williams Coll. Dr. Hunsaker 
was the author of NACA Technical Report No. 1 on inherent dynamic 
stability, 1915. He taught airplane stability and control at MIT, starting in 
1914, and headed the Department of Aeronautical Engineering at MIT for 


many years. 


Jex, Henry R. 1929-, b. Baltimore, MD. S.B. (1951), Mass. Inst. of Tech., 
M.S. (1958), Calif. Inst. of Tech. Jex developed analytical models of operator- 
vehicle control and applied them to handling qualities, landing displays, and 


workload studies. He is the principal developer of the critical-instability 
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tracking task, used for detecting impaired pilots and drivers. Jex designed the 
control system for the first autostabilized-while-flapping ornithopter, the Q- 
N pterodactyl replica. 


Johnston, Donald E. 1924-1995, b. Huron, SD. B.S. Eng. (1952)., U. of 
California, Los Angeles. Johnston’s contributions have been in the fields of 
man/machine control analysis, synthesis, simulation, and full-scale flight test. 
He was a vice president of Systems Technology, Inc., where he was assigned 
to the most critical investigations. He conducted studies into control 
problems of the F-4, F-111, F-14, F-16, and F-18 airplanesand designed 


control laws for the McDonnell DouglasC-17 cargo airplane. 


Jones, Bennett Melvill 1887-1975, b. Birkenhead, England. B.S. (1909), 
Emmanuel Coll., Cambridge. He joined the National Physical Laboratory in 
1910. He contributed the «Dynamics of the Airplane» division in W. F'. 
Durand’s Aerodynamic Theory, published in 1934. This is a key reference, the 
first complete derivation of aircraft equations of motion, in modern form. His 
research at Cambridge was on stalling. Jones was a pilot and a decorated 


gunner in World War I. 


Jones, Robert T'. 1910-1999, b. Macon, MO. U. of Missouri, 1928, Catholic 
U. of America, 1933. After working as an airplane designer for the Nicholas 
Beas ley Company, Jones joined NACA in 1934. His long career there 
produced notable stability and control contributions in lateral control, in the 
theory of two-control flight, in all-movable controls, and in a very early 
(1936) application of operator theory to the solution of the equations of 


aircraft motion. 


Kalviste, Juri 1935-1996, b. Tartu, Estonia. B.S. (1957), M.S.E.E. (1960), U. 
of Washington. He worked on the flight control designs of the Boeing X-20 
and Northrop YF-17 airplanes and on the ATF proposal. Kalviste made 
innovative formulations of the large-amplitude equations of airplane motion 
to develop departure parameters and methods of combining rotary balance 


and oscillatory aerodynamic data. 
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Katayanagi, Ryoji 1946-, b. Gumma Prefecture, Japan. B.S.M.E. Waseda 
U., M.S. (1972), Ph.D. (2000), U. of Tokyo. At Mitsubishi Heavy Industries, 
Katayanagi analyzed flying qualities and flight controls of the T-2 trainer. He 
designed flight control laws for the T-2CCV research airplane, the QF-104 
drone, and the F-2 fighter. His research interests are multiloop flight controls 
and PIOs. He leads the engineering team for the NAL scaled supersonic 


research airplane. 


Koppen, Otto C. 1901-1991, B.S. (1924), Mass. Inst. of Tech. Koppen’s 
career went back to the design of the Ford «Flying Flivver,» a contemporary 
of the Ford Model A. He joined MIT in 1929 and taught airplane stability 
and control and airplane design courses there until his retirement in 1965. 
Koppen did early work on the effects of closing loopson stability. He 
designed one of the first two-control airplanes, the Skyfarer, as well as the 
famous STOL Helioplane. Koppen test-flew the Helioplane prototype in 1949 


and continued to fly at a ripe age, getting an FAA instrument rating at age 80. 


Larrabee, E. Eugene 1920-, b. Marlboro, MA. B.S.Me. (1942), Worcester 
Poly. Inst., M.S.Ae. (1948), Mass. Inst. of Tech. Larrabee did stability and 
control design work on the Curtiss C-46, XF15C-1, and XP-87 airplanes. He 
developed stability derivative extraction methods using time vector analysis. 
He taught airplane stability and control at MIT and Northrop University for 


many years. He is a recognized expert on propeller design. 


Lecomte, Pierre 1925-, b. France. Ecole Polytechnique, ENSAE. Lecomte 
was Professor of Flight Mechanicsat ENSAE and author of the book 
M’ecanique du Vol. He initiated a new handling qualities approach based on 
normal and peripheral flight envelopes and a theoretical explanation of wing 
drop. He was a test pilot in the French Flight Test Center, a Concorde 
evaluator at Aerospatiale, and chairman of the AGARD Flight Mechanics 


Panel. 


McDonnell, John D. 1937-, b. Hollywood, CA. B.S. (1960), M.S. (1965), U. 
of Calif. at Los Angeles. At Systems Technology, Inc., he contributed to the 
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analysis and evaluation of flying qualities. At McDonnell Douglas he 
contributed to the design and evaluation of avionics and control systems for 
the DC-10, MD-80, T-45, C-17, MD-11, and the space shuttle (HUD). He 
was the chief avionics engineer and chief avionics FAA DER at McDonnell 


Douglas, Long Beach. 


McRuer, Duane T. 1925-, b. Bakersfield, CA. B.S. (1945), M.S.E.E. (1948), 
Calif. Inst. of Tech. McRurer is perhaps best known to stability and control 
engineers as the senior author of «The Green Book,» whose real title is 
Aircraft Dynamics and Automatic Control. His enormous personal 
contributions to the field include mathematical models for human control 
and information processing in closed-loop systems and a well-tested theory of 


vehicle handling qualities. 


McWha, James 1939-, b. Millisle, N. Ireland. B.S., Queens U., Belfast. 
McWha was chief engineer of flight systems at Boeing Commercial Group 
throughout the development of the fly-by-wire 777 transport. Prior to a 30- 
year employment at Boeing, he worked at Shorts Brothers, N. Ireland. He is 
vice chairman of an SAE control and guidance subcommittee and a member 
of a NASA Flight Controls and Guidance Panel. 


Milliken, William F., Jr. 1911-, b. Old Town, ME. B.S. Ae. and Math. 
(1934), Mass. Inst. of Tech. At Cornell Aeronautical Laboratory, later 
Calspan, he was a leader in the application of servomechanism techniques to 
airplane stability and control, including the determination of airplane 
stability derivatives and transfer functions from flight-test frequency- 


response measurements. 


Mueller, Robert K. 1909-1994, b.Waterbury, CT. B.S. (1932), M.S. (1934), 
ScD. (1936), Mass. Inst. of Tech. Mueller produced one of the first electronic 
analog computers while doing his Sc.D. thesis. He also developed time vector 
analysis of airplane dynamics at that time. He invented the Microsyn 


transducer, used in servomechanism systems. 


Mulder, Jan A. (Bob) 1943-, b. The Hague, The Netherlands. MSc. Aero. 
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(1968), Ph.D. (1986), Delft U., a student of Professor Otto Gerlach. Dr. 
Mulder is head of the division of Control and Simulation, Aerospace 
Engineering, Delft U. of Technology and an active captain on the Boeing B- 
757. His current research interests are in intelligent flight control and 


dynamic flight-test techniques. 


Neumark, Stefan 1897-1967, b. Lodz, Poland. Dipl. Ing. and Sc.D., Tech. 
U. of Warsaw. Dr. Neumark was a most versatile engineer. In stability and 
control, he was noted for the atmospheric density change effect on the 
phugoid mode and for the theory of airplane stability under constraints. He 
also contributed to the theories of dynamic stability with rudder free and of 


gust effects on automatic control. 


Nguyen, Luat T. 1947-, b. Vietnam. B.S. (1968), M.S. (1970), E.A.A. (1970), 
Mass. Inst. of Tech. Nguyen is a NASA expert on aircraft flight dynamicsat 
high anglesof attack. He has contributed to control system design for 


enhanced maneuverability and departure resistance. 


Osder, Stephen 1925-, b. New York, NY. B.E.E. (1946), City Coll. of New 
York, M.S. (1951), Johns Hopkins U. He pioneered in the design of digital 
flight control, fly-by-wire systems, and redundancy management. He was 
Director of R and D at Sperry and Chief Scientist, Flight Controls and 
Avionics at McDonnell Douglas Helicopters. His flight control design 
experience included the QF-104 drone, MD-80, DC-10, NASA CV-990, AH- 
64 helicopter, various reenter y bodies, NASA STOLAND and Space Shuttle 
Autoland, and recently the Boeing Canard Rotor Wing aircraft. 


Perkins, Courtland D. 1912-, b. Philadelphia, PA. B.S. (1935), Swarthmore 
Coll., M.S. (1941), Mass. Inst. of Tech. Perkins helped launch the stability 
and control function at Wright Field in World War II. He wrote the stability 
and control portion of the important text Airplane Performance, Stability 
and Control. He taught the subject at Princeton University and later became 


Chief Scientist of the U. S. Air Force. 


Phillips, W. Hewitt 1919-, b. Port Sunlight, Merseyside. S.B. (1939), S.M. 
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(1940), Mass. Inst. of Tech. Phillips was a well-known model aircraft builder 
before joining NACA in 1940. His achievements in stability and control are 
many, but they are perhaps topped by his discovery of the roll or inertia- 
coupling phenomenon in 1947. Phillips also made important theoretical 
contributions to the design of spring tabs, the landing approach problem, 


gust alleviation, and pilot-airplane interactions that cause instability. 


Pinsker, Werner J. G. 1918-, b. Mannheim, Germany. BEUTH (1939), 
Berlin College. Pinsker was the preeminent expert in inertial coupling at the 
British Royal Aircraft Establishment. He also contributed to the theories of 
landing large airplanes and of nose slice departures. As a consultant, he helped 


solve lateral-directional problems of the multinational Tornado airplane. 


Poisson-Quinton, Phillipe 1919-, b. Loches, France. La Sorbonne, ENSAE 
(1945). He was a professor/lecturer on aerodynamics, flying qualities, and 
control systems and a visiting professor at Princeton U. in 1975. At ONERA, 
he initiated transonic research on flying qualities and on optimized shapes for 
aircraft from V/STOL to hypersonic types. He delivered the 1967 AIAA 
Wright Brothers Lecture and was a member of the AGARD Flight 


Mechanics Panel. 


Reid, Lloyd D. 1942-, b. North Bay, Canada. B.A.Sc. (1964), M.A.Sc. 
(1965), Ph.D. (1969), U. of Toronto. He is Associate Director of the 
University of Toronto Institute for Aerospace Studies. He is co-author of two 
standard stability and control textbooks. Dr. Reid’s research contributions 
include the study of aircraft response to the planetary boundary layer and the 
development and operation of a facility for flight simulation of the effects on 


stability and control of pilot-aircraft interactions. 


Relf, Ernest Frederick 1888-1970, b. Beckenham, Kent. A.R.C.Sc. Relf 
combined mastery of aerodynamic theory with extraordinary talents as an 
experimentalist. He devised methods for the testing of autorating wings, 
yawed propellers, and apparent mass. In 1922, he built a small, powerful 


electric motor for use in powered wind-tunnel models. 
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Ribner, Herbert S. 1913-, b. Seattle, WA. B.S. (1935), Calif. Inst. of Tech., 
M.S. and Ph.D. (1937, 1939), Washington U. Dr. Ribner’s contributions to 
stability and control are in propeller and slipstream theory and in gust 
response. While at NACA, he solved the problem of the forces on yawed 


propellers, an important factor in static stability. 


Rodden, William P. 1927-, b. San Francisco, CA. B.S. (1947), M.S. (1948), U. 
of Calif., Ph.D. (1958), U. of Calif. at Los Angeles. Dr. Rodden made 
important stability and control contributions as a co-developer of the Doublet 
Lattice method for oscillating lifting surfaces and of the first correct equations 
of motion for quasi-steady aircraft utilizing restrained aeroelastic derivatives. 


He is a co-author of the MSC/NASTRAN Aeroelastic Analysis User’s Guide. 


Root, L. Eugene 1911-1992, b. Lewiston, ID. B.S., U. of the Pacific, M.S., 
Cal. Inst. Of Tech. As chief of aerodynamics at the El Segundo plant of the 
Douglas Aircraft Company, Root led the team that developed in a systematic 
way excellent flying qualities for the U.S. Navy SBD Dauntless and AD 
Skyraider aircraft. Root went on to become one of the founders of the RAND 
Corporation and later president of the Lockheed Missile and Space 
Company. 


Roskam, Jan 1930-, b. The Hague, The Netherlands. M.S.A.E. (1964), Delft 
U. of Technology, Ph.D. (1965), U. of Washington. Dr. Roskam worked for 
Cessna (1957-1959) and Boeing (1959-1967) on a variety of airplane projects. 
He is a major stability and control influence through his teaching at the 


University of Kansas, his consulting work, and his papersand textbooks. 


Ross, A. Jean 1931-, b. Sussex, U. K. B.Sc. (1953), Ph.D. (1956), U. of 
Southampton. At the RAE and DERA, Farnborough, Ross specialized in 
modeling and analysis of aircraft responses to nonlinear dynamics and 
aerodynamic effects. She contributed to wing rock theory and to model 
testing of spin prevention and maneuver limitation systems. She participated 
in experimental wind-tunnel and free-flight work, culminating in the active 


control of fore body vortices. 
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Schairer, George S. 1913-, b. Pittsburgh, PA.B.S. (1934),Swarthmore Coll., 
M.S. (1935), Mass. Inst. Of Tech. During Schairer’s long career at the Boeing 
Company, hewas responsible for the stability and control designs of many of 
their airplanes. He redesigned the Stratoliner vertical tail to include one of the 
first dorsal fins and was responsible for sweeping the B-47’s wing. He became 


Boeing’s Corporate Vice President for Research. 


Shaw, David E. 1932-, b. Bradford, U.K. B.Sc. Aeronautics (1954), Queen 
Mary Coll., London. He worked in all areas of aerodynamics at AV Roe 
Weapons Division and at BAe Warton. Shaw’s career high lights were 
clearance of the Lightning for rapid rolling, Tornado wing design, and 
Aerodynamics Team Leader for the Experimental Aircraft Programme 


(EAP), from design to full-flight clearance. 


Smith, Terry D. 1947-, b. Norwich, U.K. B. Sc. Eng. (1968), Imperial Coll., 
London. As a flight-test engineer specializing in flight controls, he was deeply 
involved in stability and control testing and flight control system 
development on the Jaguar, Tornado, and Euro fighter Typhoon. He led the 
flight-test teams for both the fly-by-wire Jaguar and the Experimental 
Aircraft Programme (EAP) digital flight control systems. 


Soule, Hartley A. 1904-, b. New York, NY. B.S.Ae. (1927), New York U. Soulé 
started at NACA in 1927. He pioneered in spin research and made the first 
comprehensive measurements of airplane flying qualities. He was a co-inventor of 
the NACA Stability Wind Tunnel. Soulê wrote a set of flying qualities 


requirements that eventually led to civil standards and military specifications. 


Stengel, Robert F. 1938-, b. East Orange, NJ. S.B. (1960), Mass. Inst. of 
Tech., M.S.E. (1965), M.A. (1966), Ph.D. (1968), Princeton U. At the Draper 
Laboratory, Stengel followed airplane flying qualities principles in designing 
the manual attitude-control system for the Project Apollo Lunar Module. At 
Princeton, he converted the Navion variable-stability research airplane to 


digital control and conducted flying qualities and control system research. 


Szalai, Kenneth J. 1942-, b. Milwaukee, WI.B.S.E.E. (1964),U. of 
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Wisconsin, M.S.M.E. (1970), U. of Southern California. Mr. Szalai was 
principal investigator for the NASA Dryden F-8 Digital Fly-by-Wire 
program, the first of its type. He led the development of the U.S.-Russian Tu- 
144 supersonic flying laboratory. As director of the NASA Dryden Flight 
Research Center, he supervised research in thrust vectoring, high-angle-of- 
attack aerodynamics, and advanced flight controls. The X-29, X-31, X-36, 


and X-38 experimental programs were under his direction. 


Thomas, H. H. B. M. (Beaumont) 1917-2000, b. Llanelli, U. K. B.Sc. 
(1939), D.Sc. (1980), U. ofWales,OBE1979. In the Aerodynamics Department 
of the RAE, Farnborough, his expertise was instability and control at the 
edges of the flight envelope. He contributed to control surface aerodynamics 
during World War II and to the dynamic stability of slender aircraft during 
the basic research that led to the Concorde. He also contributed to spin entry 


and recovery testing and analysis. 


Toll, Thomas A. 1914-, b. Bridgewater, SD. B.S. (1941), U. of Calif. Toll 
made a wide range of stability and control contributions, including control 
surface aerodynamic balance, swept wings, and variable geometry. He is 
perhaps best known for two valuable summary reports, on lateral control 


research and on the supersonic transport. 


Tonon, Aldo 1957-, b. Caracas, Venezuela. Politecnico of Turin (1982). At 
Alenia of Turin (formerly Aeritalia), Tonon’s major activity was in combat 
aircraft controls development. He was on the AMX program and then on the 
Eurofighter 2000 control law design, starting with the EAP technology 


demonstrator. 


Wanner, Jean-Claude L. 1930-, b. Brest, France. Ing. (1950), Ecole 
Polytechnique, Ing. (1955), ENSAE. Dr. Wanner’s career in airplane stability 
and control includes serving as a military pilot, flight test engineer, and as 
professor in a number of institutions, including the ENSAE. He is author of 
the French text Mécanique du Vol. He pioneered in using computer methods 


in the teaching of stability and control. 
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Washizu, Kyuichiro 1921-1981, b. Ichinomiya, Aichi, Japan. B. Eng. (1942), 
Imperial U. of Tokyo, Dr. Eng. (1957), U. of Tokyo. Dr. Washizu’s 
important contribution to airplane stability and control was to train a 
generation of Japanese engineers in the field, having spent time in the United 
States to study the educational system. He did research on human 
controllability limits and finite-element methods and is the principal author 
of the stability and control section in Japan’s Handbook of Aerospace 


Engineering (1974). 


Weick, Fred E. 1899-1993, b. Chicago, IL. B.S. (1922), U. of Illinois. Weick 
was at NACA’s Langle y Aeronautical Laboratory from 1925 until 1936, 
contributing to lateral control research. He developed the W-1 pusher 
airplane, incorporating important stability and control innovations. The W-1 
was a two-control airplane that had limited up-elevator travel and a tricycle 
landing gear. He later became known as the designer of the Ercoupe, the first 


agricultural airplane, the Ag-1, and a series of Piper aircraft. 


Westbrook, Charles B. 1918-2001, b. Port Jervis, NY. M.S. (1946), Mass. 
Inst. of Tech. Westbrook joined the USAF Flight Dynamics Laboratory in 
1945 as head of stability and control. He oversaw the development of post- 
war flying qualities specifications and the USAF Stability and Control 
Handbook. Westbrook managed for the Air Force much flying qualities 


research, including work on variable-stability airplanes. 


White, Roland J. 1910-2001, b. Missoula, MT. B.S. (1933), U. of Calif., 
M.S.M.E. (1934), M.S.A.E. (1935), Calif. Inst. of Tech. His long stability and 
control career started at Curtiss-Wright, St. Louis, where he incorporated a 
springy or «vee» tab to the C-46 Commando, adding to its allowable aft cg 
travel. White designed a mechanical yaw damper for the Boeing B-52 and 


made one of the first servo analyses of electronic yaw dampers, for the B-47. 


Wykes, John H. 1925-1988.B.S. (1949), Mass. Inst. Of Tech., M.S., U. of So. 
Calif. Wykes was a leading stability, control, and aeroelastics engineer at the 


Rockwell International Aircraft Division from 1949 to 1986, where he 
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contributed to the designs of the F-86, F-100, F-107, B-70, and B-1 airplanes. 
He joined Northrop in 1987 to work on their YF-23A airplane. In addition to 
innovative work on stability augmentation, he also was responsible for the 


design of the B-1 gust alleviation system. 


Zimmerman, Charles H. 1907-1995, b. Olathe, KS. B.S. (1929), U. of 
Kansas, M.S.Ae. (1954), U. of Virginia. Zimmerman started at NACA in 
1929. He produced the classical NACA dynamic longitudinal and lateral 
stability analyses in 1935 and 1937, complete with stability boundary design 
charts. This was a considerable accomplishment for those times and the main 
design source for dynamic stability for years afterwards. He was instrumental 


in developing the Langley 20-foot spin and free-flight tunnels. 
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المراجع والمطبوعات الأساسية 
(باللغة العربية) 


آنا نیت المراجع على آساس الفصول. وقد وضعت استشهادات إضافية» 
لجعل قائمة المراجع بمثابة ثبت مرجعي أساس. وعلى هذا الأساس تضمنت قائمة 
المراجع المقالات الهامة والتقارير المفصلية الخاصة بالاستقرار والتحكم فقط. 

وتم سرد دراسات الاستقرار والتحكم التاريخية فى التمهيد» فيما درجت 
الكتب التدريسية للاستقرار والتحكم في نهاية الفصل الثاني. 


المختصرات المستخدمة في هذا المقطع 
آو ت أماكن أخرى في هذا الكتاب هي كالتالي: 
۴۴1 بر دینامیکیات الطیران لسلاح الجر 
۴1 خابر طیران رایت لسلاح الجو 
090 الفريق الاستشاري لتطوير وبحث الفضاء 
ه4 المعهد الأمريكي للطيران والفضاء (فيما مضى 148ء معهد علوم الطيران) 
٤۴‏ المجتمع الآمريكي للمهندسين الميكانيكيين الدوليين 
۸1 أسبوع الطيران وتقنية الفضاء 
C44‏ هيئة الطيران المدني في المملكة المتحدة 
۴۸4 وكالة الدفاع للتقييم والبحث (المملكة المتحدة) (فيما مضى مؤسسة الطيران 
الملكية) 
1R‏ مركز الفضاء الأمريكي (فیما مضی 1R‏ 5۴۷) 
ه۴4 إدارة الطيران الفيدرالي الأمريكي 
۴۸ لائحة الطيران الفيدرالي الأمريكي 
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۴8۳ معهد مهندسي الکهرباء والإلکترون (فیما مضی 41۴8۴ المعهد الأمريكي 
لمهندسي الكهرباء) 

۸ متطلبات الطيران المشتركة الأوروبية 

N۴٤‏ المؤّسسة الوطنية للملاحة الحوية 

ا1 خبر الفضاء الوطني 

4 إدارة الطيران والفضاء الوطني (فيما مضى N۸٥٨۸‏ اللجنة الاستشارية 
الوطنية للطيران) 

۵4 وكالة تطوير الفضاء الوطنية 

0° مركز الاختبار الجوي لسلاح البحرية 

N۸٣‏ خلس البحوث الوطني 

8 معية الطيران الملكية 

۸.R.٥ مذکرات وتقاریر» بریطانیا‎ RM 

0 منظمة البحوث والتقنية 

۳ جمعية مهندسى الآليات 


1 الأنظمة التقنية المحدودة 


الفصل الأول التطويرات المبكرة في الاستقرار والتحكم 
براين» جورج 1911. الاستقرار في الطيران. لندن: ماك ميلان . 
جيبسون» جون 2000. تعليقات غير منشورة على النسخة الأولى لاستقرار الطائرة 
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تعود إلى تقریر N۸40۸‏ رقم 254 من خلال فیربانكس على اختبارات توزيع الضغط 
لنموذج الطائرة فوكر ۷11 2 . 
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NACA‏ رãم‏ 711. 
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تبت المصطلحات 
عربي ‏ انجليزي 


(القلابات الشقية) قلابات الجناح الشقية 
بتدائي» استهلاکي 

تجاه باع الجناح 

تجاه وتر الجناح 

د 

اثر الحجم 

أثر موجة الجر 

جتراف جانبي 

جتراف سفلي 


ِء 


ِء 


جنحة متراجعة متغيرة 
لاحتكاك المقاوم للحركة الجانبية - احتكاك كولون 
حتمال الحد الأعظمي » الأرجحية العظمى 
لإحداثيات الديكارتية 

ختبارات الحركة المخروطية 

ختیار مسبق 

أداة ميكانيكية تستخدم لمعرفة اتجاه الريح 


إدارة قوى التحكم 


ر جحه 
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Split wing flaps 
Incipient 

Spanwise 

Chordwise 
Directional 

Scale effect 

Wake 

Side wash 

Downwash 

Stubby wings 
Variable Sweep 
Coulomb friction 
Maximum likelihood 
Cartesian coordinates 
Coning tests 

Preset 

Weathercock 
Managing control force 


Likelihood 


سترداد 
ستطاعة» قدرة 
ستقراء 


لاستقرارية المضمنة في التصميم 
ستقرارية متغيرة (الطائرة متغيرة اللاستقرارية) 
ستيفاء 


شاعة» دالية 

إصلاح › إرجاع» إبراد» استرداد 
الإإطار» جيمبال 

إعادة ضط وضع الطائرة 

إعادة حاولة الهبوط 

أغطية» الواح 

افالة» حرف 


الأفق الصنعي 


إقلاح 
اقلاع عمودي/ إقلاع وهبوط قصيرين 
إقلاع وهبوط عموديين 


الالتفاف 

الالتفاف» التدويم 
إلكترونيات الطائرة المحمولة 
آلية 

إمداد 

ترجمة 


736 


Anticipation 
Recovery 

Power 
Extrapolation 
Inherited Stability 
Variable Stability 
Interpolation 
Grapevine 
Recovery 

Gimbal 

Rigging in reverse 
Waveoff 

Panel 

Deflection 
Artificial Horizon 
Procurement 
Take of 

Liftoff 

V/STOL 

VTOL 

Gyration 
Whirling 
Avionics 
Mechanism 
Procuring 
Translation 


Sidewash 


ِء 


ِء 


نحدار 

لانحدار نحو الحط - مسار مائل » التطواف 
نحدار/ تسلق 

نحراف الجريان الجانبي 

نحراف الجريان نحو الأسفل - جريان سفلي 
نحراف الجريان نحو الأعلى 

نحراف أنف الطائرة عن المسار الطولي 
تحر 


نسیای 


نظمة القيادة المتزايدة 


ع 

نعراج خاطف 

نف حدب 

نقضاض حاد 

نقطاع 

ا 

ا 

لانهيار الحلزوني 

نهيار الطائرة» انيار حلزوني» أو مغزلي» أو لولبي 
هیار ضاغط مفاجئ ومثیر جداً 
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Dropback 

Flare 

Glide 

Pitch 

Sidewash 
Downwash 
Upwash 
Crabbed motion 
Aileron up-float 
Excursion 
Momentum 
Sideslip 

Pullout 
Streamlined 


Command augmentation 


systems 
Yaw 
Rapid roll 
Blunt-nosed 
Dive 
Steep dive 
Misrig 
Stall 
Stall-spin 
Spinning 
Spin 


Unstart 


اهتزاز انعراجی 


اهتزاز انقطاع الحريان» اهتزاز 


اهتزاز أو تلوي ثعباني 

ايلولة > عودة» رجوع 
بانجاه الريح 

الباسنةء حجرة المحرك 
باج جاخ 

ا 

و 

e 

بطء 


البندقية الكاميرا 
بنية تعليق المحرك على المجناح 
التابع» الدالة 

CET 

تأرجح» ارتجاج» اضطراب 
تباطو 


تحكم الطيار مربوط مع سطح التحكم عن طريق نظام 


دفع › نظام غير قابل للعكکس 
التحكم بواسطة الأسلاك 
التحليل لعوامل 

تخطيط الجسم» فقد الجاذبية 
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Flat Spin 


Yaw oscillation 


Buffet 


Snaking oscillation 


Reversion 
Leeward 
Nacelle 
Span wing 
In Tandem 
Rivet 
Numerator 
Sluggishness 
Burble 

Gun camera 
Pylon 

Pylon 
Function 
Wing rock 
Buffeting 
Hysteresis 


Kit-built 


Irreversible system 


Corded control 


Bifurcation analysis 


Factorization 


Somatogravic 


التخلفية : استمرار الأثر المغنطيسي 
e‏ 

تدحرج (دحرجة) 
التدحرج الأرضي 

تحرج وید 

تدرج 

تدفع 

تدفق داخل 

التدويم : دوران حول نقطة 
ترابط عطالي 

تراجع الجناح 


تربيعية 
تردد الانکسار 

تردد الدحرجة 

تسارع وتيرة السرعة 

تسلق 

تسلق مفاجۍ وحاد 

ا 0ا 

التسلق الحاد الدحرجي» النتر من الدحرجة 
تسوية 

تشكيل المنحنيات (تخديد) 

تصحيح الميل أو الانحناء 
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Drop off 

Lag 

Hysteresis 

Jet Damping 
Rollout 

Rolling 

Ground roll 
Steady rolling 
Gradient 

Peg 

Inflow 

Gyration 
Inertial coupling 
Wing sweep 
Quadratic 

Break frequency 
Rollingfrequency 
Picking up speed 
Climbing (Pitch Up) 
Pitchup 
Chandelle 
Pullup 

Rolling pullout 
Equalization 
Splining 

Cross 


Droop correction 


التصميم الآلي للمخدم (آلية المخدم) 


تعلق الك 

تعليمات لغة البرجة 
التغابر 

تغذية عرضية 

تفاضلية الطبقة المحاددة 
التفاف حاد 

تفتيش جودة الطيران 
تقارب» التقاء 

التقصير (التقاصير) 
تقييم الطيار 

التكرار» وفرة 

تکوین 

تكوين الذنب الوحيد (المتأخر) 
التكوين بثلاثة سطوح 
تناح 


Ratcheting 
Minimization 
Servomechanism 
Compilation 

Normalize 

Inversion 

Handling 

Overstressed 
Identification 

Buildup 

Maximization 

Engine pylon 

Codes 

Covariance 

Cross-feed 

Differential Boundary layer 
Steep Turn 

Flight qualities research 
Divergence 

Undershoot 

Pilot rating 
Redundancy 
Configuration 
Tail-Last configuration 
3 surfaces configuration 
Canting 


Isotropy 
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التواء الجناح 

تواون قرني 

قدات 

توضعات الجذور 

ان الرفاشن الروت 

تيار الهواء 

تيار إلى الأسفل 

تيار جانبي 

رقم ايغن: قيم الحركة الاهتزازية 

ثنائي 

ثنائية المحرك 

الثورة المضادة 

جانب السطح 

الجانب اليساري من منحني الدفع الطلوب وال ٤۸٥ا؟‏ 
مء هو الجانب اليميني للمنحني 

الحانب اليميني من منحني الدفع المطلوب (مقدم 
المنحني) وال ءا )ء8 هو الجانب اليساري للمنحني 
(مؤخر المنحني) 

جانبي 

إلميارة رة 

جذب 

الجرف 

ران التو اة 

الجريان السفلي 

ا 


ا لجزء المتدلي - السطح الأمامي قبل خط المغصل 
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Tuck 

Wing twist 
Horn balance 
Slats 

Root loci 
Slipstream 
Airstream 
Downwash 
Side wash 
Eigenvalues 
Dyadic 


Twin Engine 


Counterrevolution 


Broadside 


Back side 


Front side 


Lateral 


Airworthiness (Civil) 


Pulling 
Drift 
Vortex shed 
Washdown 
Airstream 


Overhang 


جسر تعليق المحرك 

جسم رشیق 

المجمبل: أداة لإبقاء الشيء أفقيا 

حملة الإحداثيات 

لجناح لأيمن صاعد - دوران يساري 
لجناح الأيمن نازل - دوران يميني 
ناح الخفيف للطائرة الشراعية اليدوية 
لجناح الدوار القابل للاستبدال 
جناح المتراجع 

ناح المجدول 

لجناح المحزز 

لجناح لمرن أو جناح روغالو 

جناح دلتا بزاوية رأسية 80 درجة 


جناح متراجع بحده 

جنيح الضبط/ المعايرة 

جنيح الضبط المربوط 

جنيح توازن بشكل الحرف ۷ 
جنيح صرف دون نابض أو خدم 
بزاوية 90 درجة 

جنيح تعيير مفصل يقع على سطوح القيادة المتحركة 
الرفيسة 

جهاز توليد صوت»› صفارة انذار 
جهاز ملاحة آلية 

الحهة التي تهب نحوها الريح 
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Pylon 

Slender fuselage 
Gimbal 
Coordinates 
Down-going 
Up-going 


Flexwing 


Convertible rotor wing 


Swept wing 
Wing warping 
Notched wing 
Parawing 
Wing rock 
Sharply sweep wing 
Spring tab 
Tab 

Linked tab 
Geared tab 
Vee tab 
Flying tab 


Gurney flaps 


Trim Tab 


Siren 
VOR 


Leeward 


جهة مهب الريح 

جودة الطيران 

حاجز نحيل يركب أسفل الجناح يعمل على توليد 
دوامات في أعلى الجناح 

حاد 

الحافة الأمامية 

الحافة الخلفية 

حافة سطح التحكم المشطوفة 
حالة الارتداد اليدوية 

حالة مستقرة 

حاملة الطائرات 


حدود 

حرف الدفة بجهة الجناح المنخفض في حالة دوران 
لطائرة بزاوية ثابتة» أو استخدام الدفة لتخفيض 
لدوران دون زيادة زاوية الدوران 

لحركة الإهتزازية السريعة الطولية 

لجركة الاهتزازية العرضية السريعة أو الدحرجة 
لهولندية (فيغوئيد) 

حركة اللاقط 


حركة دوران تدويمي سريع (زوبعي) 
حركة صعود شمعداني أو أفعواني 
حركة خروطية بزاوية هجوم 90؛ 
حساس التزامن الميكروي 

حط 
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Windward 
Flight qualities 


Vortillon 


Fence 
Sharp 
Leading edge 


Trailing edge 


Beveled-edge control surface 


Beveled edge 

Mannal reversion mode 
Steady state 

Carrier 

Cam 

Boundaries 


Bottom rudder 


Short period oscillation 


Dutch roll oscillation 


Rig motion 
Whirling motion 
Chandelle 
Curvilinear motion 
Coning motion 
Microsyn 


Landing 


حلقة إحكام معدنية 

حلقة تباطو 

حلقي 

الحمل الهوائي 

هل جانبي 

حوضص 

حید» زیغ» انتقال 

خارجي بعيد عن جسم الطائرة 
الخاصة 

ا لخاصة الإفرادية أو المفردية 


a‏ ة أو رجرجة 


خطوط الحريان 

خطوط تساوي الضغط ‏ التكامّل 
الخلاء الميكانيكى 

داخلي قريب من جسم الطائرة 
الدحرجة 

دحرجة انعكاسية» انعكاس الدحرجة 
الدحرجة بزاوية كبيرة 

دحرجة رئيسية 


دوچ 


Turnbuckle 
Hysteresis loop 
Toroidal 
Airload 
Sideload 

Sump 
Departure 
Outboard 
Eigen 
Singularity 
Slosh 

Hinge line 
Longitude 
Latitude 

Wing Contour 
Regging datumline 
Mistrim 
Snapup 
Streamlines 
Isobars 
Mechanical clearance 
Inboard 
Roundoff 

Roll Reversal 
Overbanking 
Knob Twisting 


Taxying 
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دو 
الدعامة الداخلية 

دعامة أو سناد المفصل 

دفة اتجاه الطائرة فولتي فنجنز 


دفة اتجاه منفصلة أو تصميم لعكس اتجاه دفع المحرك 
النفاث 


دفة الذنب 

دفة دحرجة 

دفة دحرجة سدية - تتحرك فقط للأعلى 
دفة دحرجة فرايز 

دفة دحرجة كابحية 

دفة دحرجة مع قلابة (مشقوقة) 
دفة دحرجة ورفع 

دفة دحرجة وكبح 

دفة رفع (روافع) 

الدفع 

دع تو جيهي 

الدَفقَّة الهوائية 

و 

کراس» کتیّب 

دليل دفة الدحرجة 

دوارة الهواء: دليل اتجاه الريح 
دوامة 

دوامة الحافة 

الدوامة المنفجرة 

دوامة على شكل حدوه حصان 
الدوران التصعيدي 
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Propulsion 

Interspar 

Hinge braket 

Vultee Vengeance Rudder 


Clamshell rudder 


Rudder 

Aileron 

Plug aileron 
Frise aileron 
Spoiler aileron 
Split aileron 
Elevon 

Spoilers ailerons 
Elevator 

Thrust 

Vectored thrust 
Downburst 
Handbook 
Manual 

Guided aileron 
Weathervane 
Vortex 

Edge vortex 
Vortex bursting 
Horseshoe vortex 


Roll ratcheting 


الدوران الذاتي 

دوران حاد 

دوران ذاتي 

دوران ف البداية وتغيير الاتجاه 
ديك الريح : مقیاس اتجاه الرياح 
ذراع نقل حركة جرسي 

ذنب أفقي مرتفع 

ذنب أفقى منخفض 

ذنب في المؤخرة» الذنب الوحيد 
رافعة الموازن الدوار 


رجحان 


رفع مروحي 

رفع » رافعة 

روق» قرن 

زاوية التعادل 

الزاوية الحلزونية 

زاوية السطح المشطوف 
زاوية الهجوم 

زاوية تراجع الجناح 


زاوية ثنائية 


زاوية ثنائية سالبة 


Autorotation 
Steep turn 
Autorotation 
Rolloff 
Weathereocle 
Bellcrank 
High tail 
Low tail 
Tail-last 
Rotary balance rig 
Quaternion 
Plain-linked 
Overbalance 
Foam 

Thim shell 
Flutter 

Lift 

Lift fan 
Elevator 
Horn 

Rig angle 
Helix angle 
Beveled angle 
Angle of attack 
Sweepback 
Dihedral 
Anhedral 
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زاوية حور المركبة مع الشمال الجغرافي 

الزخم أو كمية الحركة (تساوي الكتلة × السرعة) 
زعنفة 
الزعنفة الظهرية 
زيارة تالية (تفتيش) 


لسجل الزمني (التأريخي) 
لسرعة الأرضية 

لسرعة التطوافية 

لسرعة الجوية (سرعة الهواء) 


سرعة دوران الدوامة (الدواميّة) 

سرعة فرط صوتية 

سرعة فوق صوتية 

سطح الاتزان» موازن أفقي 

سطح التحكم 

سطح التحكم المتوازن 

سطح الجسم والجناح » مسقط من الأعلى 
سطح تحكم بحالة عطل 

سطح صغير يركب على ال جناح لتغيير الجريان 
سطح مشطوف 

سطوح التحكم المغطاة بالقماش 
سطیح 

السعة الجزالة» المطال 

سقف منطاد 


سعفیهه 
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Heading angle 
Momentum 

Fin 

Dorsal fin 
Revisited 

Lead 

Time history 
Ground speed 
Cruising speed 
Airspeed 

Bound velocity 
Airspeed 
Vorticity 
Hypersonic 
Supersonic 
Stabilizer 
Control surface 
Balanced control surface 
Planform 
Surface hardover 
Strake 

Beveled surface 
Fabric covered control surfaces 
Facet 

Amplitude 
Balloon shed 


Shed 


ی 
سلوك» وضع 

ت الر اتن 

سمة» ميزة»› ملمح 
الشبكة 

شبكة الدوامة 

شبه انهیار 

شديدة الانحدار 
ال ا 
شركة الببحث والهندسة 


شروط أو حدوديات الطيران - مغلف الطيران - 
BE EAN E E‏ 


شکل انسیابي» اکسسوار 

شكل مقطع الجناح» مطيار 

شکلي» صوري» رسمي 

شيئان مترادفان» طائرة بمقعدين مترادفين 
صافي دورة المطيار 

E 
ا‎ 

صلابة الجناح الالتوائية 

اا 

ال 


صندوق» خزان» حاوية 
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Scalar 

Attitude 

Vertex 

Feature 

Lattice 

Vortex lattice 
Quasi-spin 

Steep 

Tadpole 

ERC (Engineering and 
Research Corporation) 
Flight envelope 
Envelop 

Glide slope beam 
Suction analogy 
Slot-lip spoiler 
Fairing 

Airfoil 

Formal 

Tandem 

Net airfoil circulation 
Forebody 
Splitter-plate 

Wing torsional stiffness 
Nut 

Live nut 


Pad 


ضبط تشغیل کسول 
طائر السنونو 
الطائرات ذات الإقلاع والهبوط العمودي 
طائرة التدلي الشراعية طائرة شراعية تحمل إنسان متدلي. 
الطائرة الشراعية (دون حرك) 
الطائرة المرنة 
طائرة ذات عوارض ربط لنقل الرفع بين المجناح 
الرئيسي والجسم»ء ونقل حمل نظام الهبوط مع الجسم 
طائرة شراعية (بدون محرك) 
طائرة مأهولة 
طائرة مطاردة» مُطاردة 
طائرة هواة (يتم تجميعها) 
طبقات مقصات جوية 
الطرح أو الهواء المزاح 
طرف 
طرف الجناح 
طرق لرسم الخرائط التخطيطية 

يقة شبكة الدوامة 

يقة للتحكم بسلوك الطبقة الحدودية 
طفو الطائرة قبل التماس 
طیار آلي 
الطيار ضمن الحلقة 
الطيران الأفقي 
الطيران الخاص غير التجاري أو العسكري 
الطيران بالكبلات 
طیران صرف دون خدم أو نابض 
الطيران عبر الأسلاك الكهربائية 


749 


Idle set 
Swallow 
V/STOL 

Hang glider 
Glider 

Elastic airplane 


Interplane struts 


Sailplane 
Manned airplane 
Pursuit Plane 
Kit airplane 
Shears 
Slipstream 

Tip 

Wing tip 


Carpet plot 


Vortex lattice method 


Boundary layer control 


Flare 

Autopilot 
Pilot-in-the-loop 
Wings-level flight 
General-aviation 
Fly-by-Cable 
Pure flying 


Fly-by-wire 


الطيران كهربائياً بوصل سلكي دون وجود وصلات 
عامل 

ع اول 

عبور 

EDS AS 
ا‎ 

عجلة قيادة شبيهة بقرني الثور أو الفران أو الثير 
عجلة» دولاب 

عداد الأاجهاد 

E 

ع ا ایی 
عزم المفصل 

عزوم انعراج دفعية 

العصا على يمين الطيار 
ا 
عضد الجناح (عضادة الجناح) 
عقدي 

عكس دفة الدحرجة 

الحفرد الارن رفع لري 
غزل» انيار حلزوني 
EOE‏ 
E‏ 

غير لزج أو دبق 

فقد الوعي المؤقت 

فك التعشيق/ عجلة بدواسة 
فوهة المحرك النفاث 
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Factor 
Workload 
Crossover 
Throttle 
Landing gear 
Yoke 

Wheel 

Strain guage 
Thrust moment 
Aerodynamic hinge moment 
Hinge moment 
Propelling yawing moments 
Sidestick 

Stick shaker 
Wing spar 
Complex 
Aileron Reversal 
Jackscrew 

Spin 

Fairing 

Pod 

Inviscid 

Black out 

Wheel throw 


Jetintake 


فوهة مدخل النافث 

في اتجاه الجريان 

قابلية التحكم 

قاعدة متعارف عليها 

قانون انخفاض العزم 

قانون نيوتن الثاني 

القبض ٠»‏ القفل على (التسديد) 
القبضة ثنائية اليد (مقود الطائرة) 
قتال جوي 

قدة 

قدة (قدات) 

قدة حافة الحناح الأمامية سطوح إيروديناميكية تضاف 
للحافة الأمامية للجناح لتتيح له العمل عند زوايا 
هجوم عالية 

قدرة المحرك 

قدرة حرك غير متناظرة 

القرص الهوائي 

قصیر وبدین 

قضيب شد 

ا 

قلاب 

قلابات الدحرجة 

القلابات المساعدة 

القلابات المعالحة للانقضاضص 
قلابات تفخ 

قواعد طيران آلي 

القوة الناظمة 
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Intake 

Streamwise 
Contrabillity 

Rule of thumb 
Momentum conservation law 
Newton secondlow 
Lockon 

Yoke 

Dogfight 

Slat 

Slat (s) 


Leading edge slats 


Power 
Asymmetric power 
Frisbee 

Stubby 

Pushrod 

Lock 

Flap 

Flaps ailerons 
Auxiliary flaps 
Dive recovery flaps 
Blown flaps 

IFR 


Normal force 


قوس قابل للسحب 
قوى عجلة القيادة 
قامات ادلااد 
قياسي » معياري 


فد 


قيمة الحالة المستقرة 
کابح 
بح السعرة أو الفرملة الهوائية 
كابح دفة دحرجة 
کابح شفوي شقي 
كتلة التوازن (كتلة الموازنة) 
الكتلة الظاهرية 
کثير الحدود 
كشف الهدف راداریاً 


كفاءة الطيران على العدادات (تقييم القدرة على 
استخدام العدادات) 
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Retractable arc 
Column forces 

s Stram sage measurements 
Standard 

Constraint 

Steady state value 
Spoiler 

Speed brake or airbrake 
Spoiler aileron 

Slot lip spoiler 
Bod-weight 

Apparent mass 
Bobweight 

Polynomial 
Off-boresight 


Instrument rating 


Quantitative 
Canard 
Irreversible 
Seam 
Viscosity 
Bonding 
CDI 
Dashpot 
Splashpot 


Inherent 


متقوس» مطوي 
O ET‏ 
مجاذ القلاب 

المجاوزه (التجاوز) 

حداف 

مجموعة الباسنة وبنية تعليق 

اذاف تراصف ۲ اصطقاف 

حاضر جلسات 

المحرك النفاث التحويلي 

محرك نفاث توربوفان يأخذ جزء من الهواء الُسرَّع 
لأضغطه من حول المحرك 

2 


حمية 
ا لحور البصري لهوائي الرادار» من ثقب الأبرة 
حور السينات 

حور الصادات 

حول الطاقة 

حيط الشكل 

خادع» رجل قش 

حدم مؤازر 


خمد الانعراج 
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Residualization 
Vector 

Codified requirements 
Discrete 

Bent 

Fold 

Isobars 

Flap slot 

Overshoots 

paddle 

Nacelle-pylon combination 
Align 

Proceeding 

Buckled 


Bypass Jet Engine 


Bearing 
Shielded 
Boresight 
Abscissa 
Ordinate 
Transducer 
Contour 
Straw man 
Servo 


Yaw damper 


خروطي» تمخرط 

خمد 

خمد الدعامات 

خمد انعراج العصفة 
مدمج 

المراجعة أو التعديل اليدوي 
مرافق 

مرج فلي 

مر كبات خصصة لدخول الغلاف الجري 
مركبة 

مركز الأرض 

الک الا رای 
المركز البيني أو المقابل 
مركز الضغط 
EEE‏ 
مرکز سطح 

مرل 

مروحة الداسرء الرفاس 
مروحة دافعة 

مروحة ساحبة 

امرونة الجوية 

مرونة الحرارة الحوية 
مرونة المخدم الجوي 

مُزید 

مسار انحدار شراعي 
مسجی 


مسنن دودي 


Coning 

Damper 

Oleo struts 

Yaw gust damper 
Embodied 

Manual reversion 
Conjugate 

Notch filter 
Reentry vehicles 
Vehicle 

Geocenter 
Aerodynamic Center 
Metacenter 

Center of Pressure 
Metacenter 
Centroidal 

Elastic 

Propellor 

Pusher propeller 
Puller propeller 
Aeroelasticity 
Aerothermoelasticity 
Aeroservoelasticity 
Augmenter 

Glide slope 

Laid out 


Worm gear 
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مشعرات دفات الدحرجة 

مشخل› مؤثر 

مصدات خزان الوقود 

مصفوفة التوزين 

مصفوفة الحلقة المغلقة وتساوي إلى 6 + 1 
مضلع 

المعادلة المميزة 

معامل 

ق 

معامل رفع الموازنة (معامل رفع بسبب جنيح الموازنة) 
ا 

المعركة الحوية (طائرة إثر أخرى) 
معروض موازن ضبط ماخ 

معطیات 

معوض موازن ضبط ماخ 

معیار 

المعير» أو موازن الضبط أو جنيح تعبير الاتزان 
مغادرة» انحراف» ميل 

مفصل (مفاصل) 

و 

مقارب سرعة الصوت 

مقام الكسر 

مقدم جسم الطائرة. 

المقفي البصري 

مقود التحكم 


مقياس تقدير القيمة 
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Feeler ailerons 
Actuator 

Operator 

Baffled fuel tank 
Weighting matrix 
Return difference matrix 
Polygon 

Characteristic equation 
Coefficient 

Lift coefficient 

Trim lift coefficient 
Vanishes 

Dogfighting 

Trim compensator 
Data 

Mach trim compensator 
Criterion 

Trim 

Departures 

Hinge 

Swivel joint 

Transonic 
Denominator 
Foreplane 

Optical tracker 
Control column 


Rating scale 


مکونات 

ملف جاذب» سولینوید 

مناوراتية 

المناورة المنبثقة - المناورة التى تنفذهاالطائرة لغاية 
تحرير القنبلة 

منجنيق قذف الطائرات البخاري 

منحنى مائل للأسفل» متدل» حافة منحنية أو مائلة 
للأسفل وهن» ضعف 


مهمة سهلة» مناورة تجاوز 

موازن الاستقرار الأفقي 

الموازن الدوار :إنتاج حركة تشبه المخروط عند زاوية 
هجوم ثابتة» ودوران حول شعاع السرعة 

الموازن المعيّر أو المشذب 

موازن دفة تحكم 

موازن ضبط 

موازن من الرصاص 

موټِر» تانسور 

موجة الدفع (اتجاه الدفع) 

موجة جر النافث» أثر يتركه عادم المحرك النفاث. 
موسط 

مُوسط العكس 

موقع الجر 


ر 
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Constituents 
Solenoid 
Maneuverability 


Popup maneuver 


Catapult 
Steam catapult 


Droop 


Debugger 
Transpose 
Developed 
Pushover 
Wing leveller 


Rotary Balance 


Trim 

Horne balance 
Trim 

Lead Balance 
Tensor 

Thrust Vector 
Jet wake 


Parameter 


Reversal parameter 


Tractor position 


Characteristic 


ميلان الجناح 

ناتئ أو متدلي 

ناقل حركة الكتروميكانيكي 
النتر 

التثر من الانقضاض 

نسبة النحولة 


نسبة امتداد الجناح » نسبة الوجاهة 


نظام الجناح الأفقي 

النظام الكوني لتحديد الموقع 

س الل ای 

نظام الهبوط الآلي 

م وو 

نظام ضبط زاوية الانعراج بوجود ريح عرضية 

نظام عجلات الهبوط 

a 

نظام عطالي غير مؤطر 

نظام قابل للعكس : تحكم الطيار مربوط مباشرة مع 
سطح التحكم 

النظام» الجملة 

نظرية التشعب 

MNE 

رة و فة ا ل الخاد ت اة 
التكاملات في حقول الأشعة 
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Banking 

Overhung 

Serve 

Pull-ups 

Dive pullout 

Taper ratio 

Aspect ratio 
Propagation 

Data sheet 

Domain 

Time domain 

Wing leveler 

GPS 

Artificial-feel system 
ILS 

Hydranlic Boost System 


Yaw-adjustable cross-wind 


landing gear 
Castering steerable 
Strap-down 


Reversible system 


System 
Bifurcation Theory 
Indicial theory 


Bifurcation 


نظلم مراقبة الحركة الجوية 

النقاط الجامدة (النقاط غير الداخلة فى الحساب) 
نقطة ارتكاز 

نقطة التعادل» نقطة العطالة 

نقطة الر كود 

النقطة المحايدة 

نموذج إسقاط (إسقاط نموذج طائرة في نفق) 
نموذج مسیر بالرادیو (مسيّرة) 

خپاية المطاردة 

نوعياً 
هَبات 

هبطة جناح» سقوط أحد الجناحين كمقدمة لحصول 
هبوط خشن 

هرميتي 
هیکل 

هيكل الطائرة 

الواح» أغطية الجناح 

وتد 

وتر الجناح 

وضع التسلتق بأفق إلى أعلى 

وضع الضبط : وضع الطائرة أثناء عمليات الضبط 
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Air traffic control system 


Frozen point 
Pivot 


Neutral Point 


Stagnation point 


Neutral point 
Drop model 


Mockup 


Radio controlled model 


End-game 
Qualitative 
Blowing 
Drop 


Wing drop 


Hard landing 
Plunge 
Hermitian 
Bellows 
Structure 
Airframe 
Bare airframe 
Wing panel 
Wedge 


Wing chord 


Nose-up attitude 


Rigging position 


وضع العصا الحيادي حيث عزم المفصل لسطح 
التحكم يساوي الصفر 

وضعية الأنف للأسفل 

يؤشر»› يدل 

يحرض» بحث 
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Stick free 


Nose-down attitude 
Indicate 
Induced 


Stands for 


تبت المصطلحات 
إنجليزي س عربي 


التكوين بثلاثة سطوح 

حور السينات 

لمركز الايروديناميكي 

عزم الفاصلة الايروديناميكي 
المرونة الجوية 

مرونة المخدم الجوي 

مرونة الحرارة الجوية 

دفة دحرجة 

عكس دفة الدحرجة 

انحراف متناظر للدفات نحو الأعلى 
نظلم مراقبة الحركة الجوية 
شكل مقطع الجناح» مطيار 
هيكل الطائرة 

ا لحمل الهوائي 

السرعة الهوائية 

السرعة الجوية (سرعة الهواء) 
تيار الهواء 

جريان الهواء 

الجدارة الجوية 


3 surfaces configuration 
Abscissa 

Actuator 

Aerodynamic center 
Aerodynamic hinge moment 
Aeroelasticity 
Aeroservoelasticity 
Aerothermoelasticity 
Aileron 

Aileron reversal 

Aileron up-float 

Air traffic control system 
Airfoil 

Airframe 

Airload 

Airspeed 

Airspeed 

Airstream 

Airstream 


Airworthiness (Civil) 
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عاذاة 

السعة الجزالة» المطال 

زاوية الهجوم 

زاوية ثنائية سالبة 

الاستباق 

الكتلة الظاهرية 

الأفق الصنعي 

نظام الملمس الصنعي 

نسبة امتداد الجناح » نسبة الوجاهة 
نسبة الوجاهة 


قدرة حرك غير متناظرة 


ر 
دوران ذاتي 

الدوران الذاتي 

القلابات المساعدة 

إلكترونيات الطائرة المحمولة 

الحانب اليساري من منحني الدفع الطلوب وال ٤0۸ا؟‏ 
مء هو الجانب اليميني للمنحني 

مصدات خزان الوقود 

سطح التحكم المتوازن 

سقف منطاد 

ميلان الجناح 

الكل العارئ 

محمل 


ذراع نقل حركة جرسي 
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Align 

Amplitude 

Angle of attack 
Anhedral 
Anticipation 
Apparent mass 
Artificial horizon 
Artificial-feel system 
Aspect ratio 
Aspect ration 
Asymmetric power 
Attitude 
Augmenter 
Autopilot 
Autorotation 
Autorotation 
Auxiliary flaps 
Avionics 


Back side 


Baffled fuel tank 


Balanced control surface 


Balloon shed 
Banking 

Bare airframe 
Bearing 


Bellcrank 


هواء مضغوط بضغط جوي واحد» منفاخ کبير 
متقوس 

زاوية السطح المشطوف 

حافة مائلة أو مشدوفة 

سطح مشطوف 

حافة سطح التحكم المشطوفة 

نظرية رياضية (التشعبية) »لحل المعادلات التفاضلية - 
التكاملات في حقول الأشعة 

تحليل التشعب 

نظرية التشعَب 

فقد الوعي المؤقت 

هبات 

قلابات نفخ 

أنف عحدب 

كتلة التوازن (كتلة الموازنة) 

لصق 

لمحور البصري لهوائي الرادار»ء من ثقب الٍبرة 
حرف الدفة بجهة الجناح المنخفض في حالة دوران 
لطائرة بزاوية ثابتة» أو استخدام الدفة لتخفيض 
لدوران بدون زيادة زاوية الدوران 


لسرعة الحدية 


حدود 
يقة للتحكم بسلول الطبقة الحدودية 
تردد الانکسار 


جانب السطح 


حدية» ممعجة» مشبكة 
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Bellows 

Bent 

Beveled angle 

Beveled Edge 

Beveled surface 
Beveled-edge control surface 


Bifurcation 


Bifurcation analysis 
Bifurcation Theory 
Black out 

Blowing 

Blown flaps 
Blunt-nosed 
Bobweight 
Bod-weight 
Bonding 

Boresight 


Bottom rudder 


Bound velocity 
Boundaries 

Boundary layer control 
Break frequency 
Broadside 


Buckled 


اهتزاز انقطاع الحريان» اهتزاز 
تأرجح» ارتجاج» اضطراب 


او ل 


اللحرك النفاث التحويلي 


طرق لرسم الخرائط التخطيطية 
حاملة الطائرات 

الإحداثيات الديكارتية 

نظام عجلة قابل للتوجيه 

مؤشر اتجاه الرحلة 

مركز الضغط 

مرکز سطح 

نلق مفاجئ وحاد 

حركة صعود شمعداني أو أفعواني 
ميزة 

لعادلة المميزة 

تجاه وتر الجناح 

دفة اتجاه منفصلة أو تصميم لعكس اتجاه دفع المحرك 
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Buffet 
Buffeting 
Buildup 
Burble 


Bypass jet engine 


Bypass Jet Engine 
Cam 

Canard 

Canting 

Carpet plot 

Carrier 

Cartesian coordinates 
Castering steerable 
Catapult 

CDI 

Center of Pressure 
Centroidal 

Chandelle 

Chandelle 
Characteristic 
Characteristic equation 
Chordwise 

Clamshell rudder 


Climbing (Pitch Down) 
Climbing (Pitch Up) 


تعليمات لغة البرمجة» شيفرات 
متطلبات مصنفة 

معامل 

قوى عجلة القيادة 

أنظمة القيادة المتزايدة 


خروطي»› تمخرط 
حركة خروطية بزاوية هجوم 90؛ 
اختبارات الحركة المخروطية 


حيط الشكل 

قابلية التحكم 

مقود التحكم 

سطح التحكم 

الجناح الدوار القابل للاستبدال 

حملة الإحداثيات 

لتحكم بواسطة الأسلاك 

لاحتكاك المقاوم للحركة الجانبية - احتكاك كولون 
لثورة المضادة 

لتغاير 
نحراف أنف الطائرة عن المسار الطولي 
معیار 
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Codes 


Codified requirements 


Coefficient 


Column forces 


Command augmentation 


systems 
Compilation 
Complex 
Configuration 
Coning 
Coning motion 
Coning tests 
Conjugate 
Constituents 
Constraint 
Contour 
Contrabillity 
Control column 


Control surface 


Convertible rotor wing 


Coordinates 
Corded Contral 


Coulomb friction 


Counterrevolution 


Covariance 
Crabbed motion 


Criterion 


تغذية عرضية 

عبور 

السرعة التطوافية 

خمد 

ماص صدمة 

ا 

نشرة مواصفات 

چ 

اا 

ام الک 

حید» زيغ 

ادر اتا ا 
الْنماة 

E E 
زاوية ثنائية‎ 

الاتجاهي 

متقطع 

الان 

ا اا 
القلابات المعالحة للانقضاضص 
ON‏ 

قتال جوي 

زطاق 

الزعنفة الظهرية 

الدَفقًة الهوائية 


Cross 

Cross-feed 
Crossover 
Cruising speed 
Curvilinear motion 
Damper 

Dashpot 

Data 

Data sheet 
Debugger 
Deflection 
Denominator 
Departure 
Departures 
Developed 
Differential boundary layer 
Dihedral 
Directional 
Discrete 

Dive 

Dive pullout 

Dive recovery flaps 
Divergence 
Dogfight 

Domain 

Dorsal fin 


Downburst 
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الجناح الأيمن صاعد - دوران يساري 


انحراف الجريان نحو الأسفل - جريان سفلي 

تيار إلى الأسفل 

اجتراف سفلي 

الجرف 

منحنى مائل إلى الأسفل» متدلء حافة منحنية أو 
مائلة إلى الأسفل وهن» ضعف 

تصحيح الميل أو الانحناء 

هبطة أو سقوط أو انخفاض مفاجئ 

نموذج إسقاط (إسقاط نموذج طائرة في نفق) 


انحدار 

الدحرجة الهولندية (الفيغوئيد) 
الحركة الاهتزازية العرضية السريعة أو الدوران 
الهولندي 

دوامة الحافة 

الخاصة 

تيم ايفن : قيم الحركة الاهتزازية 
مرل 

الطائرة المرنة 

دفة رفع (روافع) 

دفة دحرجة ورفع 

میم 

نهاية المطاردة 

تعليق المحرك 
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Down-going 
Downspring 
Downwash 
Downwash 
Downwash 
Drift 


Droop 


Droop correction 
Drop 

Drop model 
Drop off 
Dropback 

Dutch Roll 


Dutch roll oscillation 


Dyadic 

Edge vortex 
Eigen 
Eigenvalues 
Elastic 

Elastic airplane 
Elevator 
Elevon 
Embodied 
End-game 


Engine pylon 


ف 
تسوية 
شر كة البنت والهند تة 


انحراف» شوط 

استقراء 

سطوح التحكم المغطاة بالقماش 
سطیح 

عامل 

التحليل لعوامل 

غطاء» غطاء المحرك» شكل انسيابي 
سمة» ميزة 

مشعرات دفات الدحرجة 

حاجز يتوضع على السطح العلوي للجناح 
زعنمه 

قلاب 

مجاذ القلاب (شق القلاب) 

قلابات 

قلابات الدحرجة 

طفو الطائرة قبل التماس 

انيار مسطح 

انحدار شراعي 

ا لجناح الخفيف للطائرة الشراعية اليدوية 
شروط أو محدوديات الطيران 

جودة الطيران 

تفتيش جودة الطيران 


رفرف 
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Envelop 

Equalization 

ERC (Engineering and 
Research Corporation) 
Excursion 
Extrapolation 

Fabric covered control surfaces 
Facet 

Factor 

Factorization 

Fairing 

Feature 

Feeler ailerons 

Fence 

Fin 

Flap 

Flap slot 

Flaps 

Flaps ailerons 

Flare 

Flat Soins 

Flave 

Flexwing 

Flight envelope 

Flight qualities 

Flight qualities research 


Flutter 


الطيران كهربائياً بوصل سلكي بدون وجود وصلات 
e‏ 

الطيران بالكبلات 

الطيران عبر الأسلاك الكهربائية 

جنیح صرف بدون نابض أو خدم 

روه 

متقوس» مطوي 

و 

مقدم جسم الطائرة. 

شکلي» صوري» رسمي 

القرص الهوائي 

دفة دحرجة فرايز 

لحانب اليميني من منحني الدفع الطلوب (مقدم 
لمنحني) وال Back side‏ هو الجانب اليساري للمنحني 
ا 

لنقاط الجامدة (النقاط غير الداخلة في الحساب) 
لتابع» الدالة 


دفيفة أو جنيح موازنة 

الطيران الخاص غير التجاري أو العسكري 
مركز الأرض 

الإطار» جيمبال 

ا لجمبل: أداة لإبقاء الشيء أفقياً 

يبق بشكل أفقي 

الانحدار نحو الحط - مسار مائل» التطواف 
مسار انحدار شراعي 

شعاع منحدر النزول نحو الحط 

الطائرة الشراعية (دون حرك) 

النظام الكوني لتحديد الموقع 
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Fly by wire 


Fly-by-Cable 
Fly-by-wire 
Flying tab 
Foam 

Fold 
Forebody 
Foreplane 
Formal 
Frisbee 

Frise aileron 


Front side 


Frozen point 
Function 

Geared tab 
General-Aviation 
Geocenter 
Gimbal 

Gimbal 
Gimbaled 

Glide 

Glide slope 
Glide slope beam 
Glider 

GPS 


تارج 

اشاعة» دالية 

التدحرج الأرضي 

السرعة الأرضية 

دليل دفة الدحرجة 

البندقية الكاميرا 

جنيح مستوي صغير يسقط من الحافة الخلفية للجناح 
بزاوية 90 

الالتفاف 

التدويم : دوران حول نقطة 

دلیل 

التعامل 

طائرة التدلي الشراعية طائرة شراعية تحمل إنساناً 
متدليا. 

هبوط خشن 

زاوية حور المركبة مع الشمال الجغرافي 

الزاوية الحلزونية 

هرميتي 
ذنب أفقي مرتفع 

مفصل (مفاصل) 

دعامة أو سناد المفصل 

خط المفصل 

عزم المفصل 

روق» قرن 

توازن قرني 

دوامة على شكل حدوة حصان 
ا ا 
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Gradient 
Grapevine 
Ground roll 
Ground Speed 
Guided aileron 
Gun camera 


Gurney flaps 


Gyration 
Gyration 
Handbook 
Handling 


Hang glider 


Hard landing 
Heading angle 
Helix angle 
Hermitian 
High tail 
Hinge 

Hinge braket 
Hinge line 
Hinge moment 
Horn 


Horn balance 


Horseshoe vortex 


Hydranlic Boost System 


سرعة فرط صوتية 

تباط 

التخلفية : استمرار الأثر المغنطيسي 
حلقة تباطؤ 

تعرف» تشخيصس 

قواعد طيران آلي 

نظام الهبوط الآلي 

بالتتابع أو بالترادف 

داخلي قريب من جسم الطائرة 
ابتدائي» استهلالي 

يؤشر»› يدل 

نظرية الدليل الاسية 

يحرض»› بحث 

ترابط عطالي 

تدفق داخل 

متأصل 

الاستقرارية المضمنة في التصميم 


كفاءة الطيران على العدادات (تقييم القدرة على 
استخدام العدادات) 


فوهة مدخل النافث 

طائرة ذات عوارض ربط لنقل الرفع بين المجناح 
الرئيسي والحسم» ونقل حمل نظام الهبوط مع الجسم 
استيفاء 

الدعامة الداخلية 

تعاکس› ارتکاس 

غير لزج أو دبق 
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Hypersonic 
Hysteresis 
Hysteresis 
Hysteresis loop 
Identification 
Idle Set 

IFR 

ILS 

In tandem 
Inboard 
Incipient 
Indicate 
Indicial theory 


Induced 


Inertial coupling 


Inflow 


Inherent 


Inherited stability 


Instrument rating 


Intake 


Interplane struts 


Interpolation 
Interspar 
Inversion 


Inviscid 


لاردي 

تحكم الطيار مربوط مع سطح التحكم عن طريق نظام 
دفع › نظام غير قابل للعكس 

خطوط تساوي الضغط التكاتل 

تناح 

العمود المحلزن»ء مرفاع لولبي 

فوهة المحرلك النفاث 

موجة جر النافث» أثر يتركه عادم المحرك النفاث. 
طائرة هواة (يتم تجميعها) 


موازن من الرصاص 

الحافة المتقدمة (الأمامية) 

قدة حافة الحناح الأمامية سطوح إيروديناميكية تضاف 
إلى الحافة الأمامية للجناح لتتيح له العمل عند زوايا 
هجوم عالية 

ا لجهة التي تهب نحوها الريح 
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Irreversible 


Irreversible system 


Isobars 
Isotropy 
Jackscrew 

Jet damping 
Jet Intake 

Jet wake 

Kit airplane 
Kit- built 
Knob twisting 
Lag 

Laid out 
Landing 
Landing gear 
Lateral 
Latitude 
Lattice 

Lead 

Lead Balance 


Leading Edge 


Leading edge slats 


Leeward 


Levels 


جنيحات ضبط مرتبطة 
الصمولة النابضية 

قفل 

القبض» القفل على هدف 
خط طول 

الذنب الأفقى المنخفض 
معوض موازن ضبط ماخ 
إدارة قوى التحكم 
المناوراتية 

حالة الارتداد اليدوية 
طائرة مأهولة 

دلیل» کراس 

لمراجعة أو التعديل اليدوي 
حتمال الحد الأعظمي » الأرجحية العظمى 
لاء الميكانيكي 

آل 

مركز الطفوء المركز البيني 
حساس التزامن الميكروي 
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Mach trim compensator 


Managing control force 


Mannal reversion mode 


Lift 

Lift coefficient 
Lift fan 
Liftoff 
Likelihood 
Linked tabs 
Live nut 

Lock 

Lockon 
Longitude 


Low tail 


Maneuverability 


Manned airplane 
Manual 

Manual reversion 
Maximization 
Maximum likelihood 
Mechanical clearance 
Mechanism 
Metacenter 
Microsyn 
Minimization 


Misrig 


Mistrim 


ي 

الزخم أو كمية الحركة (تساوي الكتلة × السرعة) 
اندفاع» العزم» كمية الحركة 

قانون انخفاض العزم 

الباسنةء كنة المحرك» حجرة المحرك 
مجموعة الباسنة وبنية تعليق 

صافي دورة المطيار 

نقطة التعادل» نقطة العطالةء النقطة المحايدة 
قانون نيوتن الثاني 

القوة الناظمة 

وضعية الأنف إلى الأسفل 

وضع التسلق بآنف إلى أعلى 

مرشح ثلمي 

الجناح المحزز 

بسط الكسر 

الصمولة 

کشف الهدف راداریاً 

خمد الدعامات 

مُشغل» مؤثر 

اللقفي البصري 

حور الصادات 

خارجي بعيد عن جسم الطائرة 
رجحان 

الدج رة بز اة كبرة 


ا لجزء المتدلي - السطح الأمامي قبل خط المغصل 
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Mockup 

Momentum 

Momentum 

Momentum conservation law 
Nacelle 

Nacelle-pylon combination 
Net airfoil circulation 
Neutral point 

Newton secondlow 
Normal force 

Normalize 

Nose-down attitude 
Nose-up attitude 

Notch filter 

Notched wing 


Numerator 


Nut 
Off-boresight 
Oleo struts 
Operator 
Optical tracker 
Ordinate 
Outboard 
Overbalance 
Overbinking 


Overhang 


مجاوزة 

تعرض لاجهاد شدید 

صندوق» خزان» حاوية 

حداف 

أغطية» الواح 

و 

ا لجناح المرن أو جناح روغالو 

تدفع 

تسارع وتيرة السرعة 

تقييم الطيار 

الطيار ضمن الحلقة 

انحدار/ تسلق 

تسلق إلى أعلى 

نقطة ارتكاز 

ربط مفصلي بالعصا 

سطح الجسم والجناح» مسقط من الأعلى 
دفة دحرجة سدية - تتحرك فقط إلى أعلى 
هبوط» سقوط 

غلاف» حجرة 

مضلع 

کثیر الحدود 

المناورة المنبثقة - المناورة التي تنفذها الطائرة لغاية 
تحرير القنبلة 

قدرة المحرك 

الاستطاعة» القدرة 

اختیار مسبق 

حاضر جلسات 
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Overshool 
Overstressed 
Pad 

paddle 
Panel 
Parameter 
Parawing 
Peg 

Picking up speed 
Pilot Rating 
Pilot-in-the-loop 
Pitch 
Pitchup 
Pivot 
Plain-linked 
Planform 
Plug aileron 
Plunge 

Pod 
Polygon 
Polynomial 


Popup maneuver 


Power 
Power 
Preset 


Proceeding 


عزوم انعراج دفعية 

مروحة الداسرء الرفاس 
دسر» دفع 

مروحة ساحبة 

جذب 

اتخات نا 

تسلق ناتر 

النتر 

طيران صرف دون مخدم أو نابض 
طائرة مطاردة» مُطاردة 
مروحة دافعة 

مهمة سهلة» مناورة تجاوز 
قضيب شد 

بنية تعليق المحرك على الجناح 
جسر تعليق المحرك 


شبه انهیار 


رباعية 


نموذج مسیر بالرادیو (مسيّرة) 
دحرجة خاطفة 


تصعد 


776 


Procurement 
Procuring 
Propagation 
Propelling yawing moments 
Propellor 
Propulsion 
Puller propeller 
Pulling 

Pullout 

Pullup 

Pull-ups 

Pure flying 
Pursuit Plane 
Pusher propeller 
Pushover 
Pushrod 

Pylon 

Pylon 

Pylon 

Quadratic 
Qualitative 
Quantitative 
Quasi-spin 
Quaternion 
Radio controlled model 
Rapid roll 


Ratcheting 


مقياس تقدير القيمة 

إصلاح › إرجاع» إبراء» استرداد 

التكرار» وفرة 

مركبات خصصة لدخول الغلاف الجري 

خط مرجعي للضبط 

المتبقيات 

قوس قابل للسحب 

مُوسط العكس 

نظام قابل للعكس : تحكم الطيار مربوط مباشرة مع 
سطح التحكم 

ايلولة› عودة» رجوع 

ا ا ی 

زاوية التعادل 

حركة اللاقط 

إعادة ضبط وضع الطائرة 

وضع الضبط : وضع الطائرة أثناء عمليات الضبط 
و 

الدوران التصعيدي 

دحرجة انعكاسية» انعكاس الدحرجة 

تردد الدحرجة 

دوران فى البداية وتغيير الاتجاه 

الخروج من الدحرجة» الهرب من 

توضعات الجذور 

الموازن الدوار :إنتاج حركة تشبه المخروط عند زاوية 
هجوم ثابتة» ودوران حول شعاع السرعة 
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Rating scale 
Recovery 
Redundancy 
Reentry vehicles 
Regging datumline 
Residualization 


Retractable arc 


Return difference matrix 


Reversal parameter 


Reversi ble system 


Reversion 
Revisited 

Rig angle 

Rig motion 
Rigging in reverse 
Rigging position 
Rivet 

Roll ratcheting 
Roll reversal 
Rolling 

Rolling pullout 
Rollingfrequency 
Rolloff 

Rollout 

Root loci 


Rotary Balance 


الموازن الدوار 

رافعة الموازن الدوار 

دفة الذنب 

قاعدة متعارف عليها 

طائرة شراعية (بدون محرك) 
E‏ 

أثر الحجم 

جام 

ناقل حركة الكتروميكانيكي» خدم 
التصميم الآلي للمخدم (آلية المخدم) 
حاد 

جناح متراجع بحده 

طبقات مقصات جوية 


سههفه 


څمه 

الحركة الإهتزازية السريعة الطولية 
تیار جانبی 

اجتراف جانبي 

حل جانبي 

انزلاق جانبي 

عصا قيادة جانبية 

انحراف الحريان الجانبي 

انجراف ھوائی جانبی 

ا لخاصة الإفرادية أو المفردية 
جهاز توليد صوت» صفارة انذار 
قد (قدات) 


جسم رشیق 


Rotary Balance 
Rotary Balance Rig 
Rudder 

Rule of thumb 
Sailplane 

Scalar 

Scale effect 

Seam 

Serve 
Servomechanism 
Sharp 

Sharply sweep wing 
Shears 

Shed 

Shielded 

Short period oscillation 
Side wash 

Side wash 

Sideload 

Sideslip 

Sidestick 

Sidewash 

Sidewash 
Singularity 

Siren 

Slat (s) 


Slender fuselage 
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تيار الرفاس (المروحة) 

الطرح أو الهواء المزاح 
خضخضة أو رجرجة 

کابح شفوي شقي 

بطء 

اهتزاز أو تلوي ثعباني 

خطف 

ملف جاذب» سولینوید 

تخطيط الجسم» فقد الجاذبية 
باج اجاح 

تجاه باع الجناح 

ماص صدمة بنابض 

كابح السعرة أو الفرملة الهوائية 
انميار الطائرة 

غزل» انيار حلزوني 

انيار حلزوني 

اهيار مغزلي أو لولبي 

الانميار الجحلزوني 

تشكيل المنحنيات 

دفة دحرجة مع قلابة 
(القلابات الشقَيّة) قلابات الجناح الشقية 
ن 
الكابح 

كابح دفة دحرجة 

دفة دحرجة كابحية 


دفة دحرجة وكبح 


Slipstream 
Slipstream 
Slosh 

Slot lip spoiler 
Slot-lip spoiler 
Sluggishness 
Snaking oscillation 
Snapup 
Solenoid 
Somatogravic 
Span wing 
Spanwise 
Spashpot 
Speed brake or airbrake 
Spin 

Spin 

Spin 

Spin 

Spinning 
Splining 

Split aileron 
Split wing flaps 
Splitter-plate 
Spoiler 

Spoiler aileron 
Spoiler aileron 


Spoilers ailerons 
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جنیح موازنة نابضي 

سطح الاتزان» موازن أفقي 
نقطة الركود 

انہواء - انيار 

قياسي» معياري 

تدحرج وئید 

حالة مستقرة 

قيمة الحالة المستقرة 

منجنيق قذف الطائرات البخاري 
شديدة الانحدار 

انقضاض حاد 

التفاف حاد 

دوران حاد 

وضع العصا الحيادي حيث عزم المفصل لسطح التحكم 
يساوي الصفر 

عصا مر تجفة» رجاحة العصا 
استقرار العصا_ الثابتة 

مقياس إجهاد 

سطح صغير يركب على الجناح لتغيير الجريان 
قياسات عداد الاجهاد 

نظام عطالي غير مؤطر 

خادع 

ي 

خطوط الجريان 

في اتجاه الجريان 


هیکل 
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Spring Tab 
Stabilizer 
Stagnation point 
Stall-spin 
Standard 

Stands for 
Steady rolling 
Steady state 
Steady state value 
Steam catapult 
Steep 

Steep dive 

Steep Turn 
Steep Turn 


Stick free 


Stick shaker 

Stick-fixed sta bility 
Strain gauge 

Strake 

Stram sage measurement 
Strap-down 

Straw man 

Streamlined 

Streamlines 

Streamwise 


Structure 


سرعة فوق صوتية (فوتية) 
سطع تكم بحالة عطل 
طائر السنونو 

زاوية تراجع الجناح 

ا لجناح المتراجع 

مفصل متراوی 

النظام» الجملة 

جنيح الضبط/ المعايرة 

الك قلاط 

ذنب المؤخرة» الذنب الوحيد 
تكوين الذنب الوحيد (المتأخر) 
اقح 

شیئان مترادفان» طائرة بمقعدين مترادفين 
EE‏ 

درج 

موټِر» تانسور 

رف أو صفة رقيقة 
ل 

الدفع 

E 

موجة الدفع (اتجاه الدفع) 
نطاق الزمن 

السجل الزمني (التأريخي) 
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Stubby 

Stubby wings 
Suction analogy 
Sump 
Supersonic 
Surface hardover 
Swallow 
Sweepback 
Swept wing 
Swivel joint 
System 

Tab 

Tadpole 


Tail-last 


Tail-last configuration 


Take of 
Tandem 
Taper ratio 
Taxying 
Tensor 

Thim shell 
Throttle 
Thrust 
Thrust moment 
Thrust vector 
Time domain 


Time history 


طرف 

جي 

موقع الجر 

الحافة الخلفية 

حاضر جلسات 

حول الطاقة 

الانتقال 

مقارب سرعة الصوت 

منقول 

موازن: حركة التنعيم لسطح التحكم 

الموازن المعْيّر أو المُشذب 

معروض موازن ضبط ماخ 

معامل رفع الموازنة (معامل رفع بسبب جنيح الموازنة) 
a Eg E‏ 
الرئيسية 

حلقة إحكام معدنية 

ثنائية المحرك 

التقصير (التقاصير) 

انيار ضاغط مفاجۍ ومثیر جداً 

ا لجناح الأيمن نازل - دوران يميني 

انحراف الجريان نحو الأعلى 

إقلاع عمودي/ إقلاع وهبوط قصيرين 
ا 

استقرارية متغيرة (الطائرة متغيرة اللاستقرارية) 
أجنحة متراجعة متغيرة 

E 
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Tip 

Toroidal 
Tractor position 
Trailing edge 
Transaction 
Transducer 
Translation 
Transonic 
Transpose 

Trim 


Trim 


Trim compensator 


Trim lift coefficient 


Trim Tab 


Tuck 
Turnbuckle 
Twin engine 
Undershoot 
Unstart 
Up-going 
Upwash 
V/STOL 
Vanishes 
Variable stability 
Variable sweep 


Vector 


دع تو جيهي 

جنیح توازن بشكل الحرف ۷ 
مَركبة 

سیت الرأس 

اللزوجة 

جهاز ملاحة آلية 

دوامة 

الدوامة المنفجرة 

شبكة الدوامة 

جريان الدوامة 


سرعة دوران الدوامة 


حاجز نحيل يركب أسفل الجناح يعمل على توليد 


دوامات في أعلى الجناح 

دفة اتجاه الطائرة فولتي فنجنز 

آثر موجة الجر 

الجريان السفلي 

إعادة محاولة الهبوط 

أداة ميكانيكية تستخدم لمعرفة اتجاه الريح 
دوارة الهواء: دليل اتجاه الريح 

وتد 

مصفوفة التوزين 

عجلة» دولاب 

فك التعشيق/ عجلة بدواسة 

حركة دوران تدوليمي سريع (زوبعي) 
جهة مهب الريح 

وتر الجناح 

خط حيط الجناح 


Vectored thrust 
Vee tab 

Vehicle 

Vertex 
Viscosity 

VOR 

Vortex 

Vortex bursting 
Vortex lattice 
Vortex shed 
Vorticity 


Vortillon 


Vultee vengeance rudder 
Wake 
Washdown 
Waveoff 
Weathercock 
Weathervane 
Wedge 
Weighting matrix 
Wheel 

Wheel throw 
Whirling motion 
Windward 

Wing chord 


Wing contour 
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هبطة جناح» سقوط أحد الجناحين كمقدمة لحصول 
الانميار الحلزوني 

موازن الاستقرار الأفقي 

الواح» أغطية الجناح 

جناح دلتا بزاوية رأسية 80 درجة» تأرجح الجناح 
عضد الجناح (عضادة الجناح) 

تراجع الجناح 

طرف الجناح 

صلابة الجناح الالتوائية 

التواء الجناح 

الجناح الملجدول 

الطيران الأفقي 

عبء العمل 

مسنن دودي 

انعراج 

خمد الانعراج 

خمد انعراج العصفة 

اهتزاز انعراجي 

نظام ضبط زاوية الانعراج بوجود ريح عرضية 
عجلة قيادة شبيهة بقرني الثور أو الفران أو النير 
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Wing drop 


Wing leveller 
Wing panel 

Wing rock 

Wing spar 

Wing sweep 
Wing tip 

Wing torsional stiffness 
Wing twist 

Wing warping 
Wings-level flight 
Workload 

Worm gear 

Yaw 

Yaw damper 
Yaw gust damper 


Yaw oscillation 


Yaw-adjustable cross-wind 


Yoke 


فهرس 


1 
e 
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آتانس» مايكيل : 541» 573 
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استرداد حركة الانميار الحلزونية : 464 


الاستقرار الاتجاهى : 45» 123» 140ء 


-339 «271 223 194-1 

-406 «400 «398 «350 41 

«601 «553 «463 «411 407 
606 

الاستقرار الاتجاهى السكونى المتأصل : 
601 


الاستقرار اللإلكترونى المتزايد: 201 
الاستقرار الحلزون : 48ء 430 


استقرار الطائرة: 29-27 33-32» 
38 48 54-53« 60« 69« 80- 


«197 123 107 ».93 82 
.543 .515 .504 383 6 
614 


استقرار الطائرة المكافئة: 546 


الاستقرار الطولل: 36 82» 103- 


104 107.» 113-112.» 119»« 
23 191-190. 233-232« 
3 315 318. 321. 325 
0 429 4471 449« 528- 
59 561. 612-611 
الاستقرأر الطول السكرن+ 103- 
04., 119 313. 318. 321« 
0 429 4471 449« 528- 


612-611 .561 59 


الاستقرار الطولي والاتجاهي : 190 


استقرار العصا- حرة: 543 


الاستقرار المتزايد: 142ء 170ء 
204 208 228« 271« 
9 342 393 437« 
450 490« 499« 515« 
546-3» 551-548» 
56 560« 568-564« 
572“ 577-575« 589« 
611« 615 


7 
«297 
«447 
540 
-55 
<50 
«606 


الاستقرار والتحكم: 31-27» 33» 


›»50-49 43 5 


» 58-52 


-60 


«80 «74 «69 .67 65-64 61 


«103 .93-92 .90 87 
«118 110-109 07 
161 ».143 .136 ,3 
«191-188 »›.186-4 
«209 202-201 198 
„259 237 226 222 
«324 .308 287 3 
›»350-349 343 8 
.396-395 383 1 
«421-420 415-1 
«445-443 «4371 43 
«456 «453-451 49 
«470-468 «463 «461 
«486 «484 «481 49 
«511 ».505-503 500 
-537 535 528 7 
«553 «547 545 52 


-05 
123 
.164 
194 
«218 
72 
› 6 
›4 
.405 
«428 
«447 
459 
«476 
—499 
-5 
59 
«571 
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»595 »577-6 
.608-605 603 
616-615 


الاستقرار والتحكم في الطائرة: 449 


التصميم : 185». 190 


الاستقرارية الديناميكية الاتجاهية: 267 


الاستقرازية السكونة ال ةة و0 


21 332 
أسطوانات المشغل : 582 
الأسلاك الكهربائية: 164 184 
إشارات تحديد الارتفاع : 398 
الإشارة الرادارية : 604-603 
الاشتقاق الشعاعي : 497 
اشکیناز» إرفنغ : 360 

اصلاح الحركة الحلزونية: 246 
إصلاح زاوية الرفع : 278 
الأعطال غير المتوقعة: 544 
أعطال المحرك : 183ء 574 
الأعطال المفاجئة : 544 

إغلاق الحلقة: 178» 348» 593 
الأكاديمية الوطنية الفرنسية: 64 
إلتواء الجناح : 286» 453 


I ENE 


» 598-7 
»613-612 


آلفورد» وليام : 446 

ألير» بوب : 268 

لين » أدموند: 69 

الأمثلية التربيعية الخطية: 567 
آنابيب جسم الطائرة: 46 
أنبوب النفث : 124» 127 
الانجراف الجانبي : 193-192 
الانجراف السفلي : 193 
الانجراف العرضي : 192 


الانحدار الشراعى: 103» 353. 
367« 442 


انحراف دفة الدحرجة: 140» 269ء 
417 492 523-522 


انحراف السرعة: 453 

انحناء انحراف الجناح : 520 
أندرسون» بول: 32» 332» 450 
أندرسون» جان: 31 

آندرسون» سيث : 277» 334 


الانزلاق ا لمجانبي : 4 234. 251« 
255-3 266 272-2711« 
24 299-298 324.» 390. 
5. 400. 438« 476« 553 


انزياح مركز الثقل : 122» 388» 450- 
451 
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انزياح الوقود: 383› 389-387 
الانسياب الدورانى : 255 
الأنشوطة الأرضية: 398 


الانضغاطية: 193 242 312-309› 
7“ 319. 331« 343« 451 


أنظمة أحداثيات : 473-471 

أنظمة الإسقاط : 97 

الأنظمة الإلكترونية التسلسلية: 202 

أنظمة الأوامر التزايدة: 558-557 

أنظمة التحكم الآلي : 515 

أنظمة التحكم بالقدرة اللاردية: 168- 
171 

أنظمة التحكم بالوصل الضوئي : 184 

أنظمة التحكم بالوصل الكهربائي : 


184 
أنظمة التحكم بواسطة الأسلاك : 544 


أنظمة التحكم بواسطة الكبلات: 
544 


أنظمة التحكم الصلدة: 572» 574 
أنظمة تحكم الطيران بالوصل السلكي : 


179 181 
أنظمة تحكم غاوس التربيعية الخطية : 
568 


أنظمة التحكم الكبلية : 146 


أنظمة تحكم المحرك: 574 
أنظمة تحكم المَركرّة: 433 
أنظمة التحكم المعززة بالقدرة: 166» 


178 
آنظمة تخفيف هبات الريح : 545 
أنظمة الحس الصنعى : 171» 543 


أنظمة دفات الدحرجة الهيدروليكية : 
38 


الأنظمة الرقمية: 554» 566 


أنظمة الطيران بالوصل السلكي : 


72 174« 182 
أنظمة اللمس الصنعى : 130 


أنظمة متكاملة للتحكم بالطيران من 
خلال الأسلاك: 332 


الأنظمة المتكيفة : 572 
أنظمة الملاحة بالسواتل : 444 
الأنظمة الميكانيكية بالتمام: 181 


الانعراج المعاكس : 140 142« 248« 
28 375 401« 407« 409« 
463 


الانعراج والدحرجة: 41ء 116« 
28 302. 492. 600 


انعكاس الدحرجة: 267» 277» 523 


الأنف الحاد لدفة طائرة فرايز : 140 
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أنف الطائرة: 36 41-40» 44» 51» 


«209 ».157 ».125 114 95 
«300 280 ».270 »›.268-6 
351 »›.316-315 308 5 
«437 «426 «403 ۰.390 09 


452« 467« 530 
الأنفاق الهوائية فوق الصوتية: 482 
أنمطة حر كة الطائرة: 386 

اغہواء الاقلاع : 44 

انهواء الجناح : 36 

الانهواء الحلزوني : 45-44» 465-464 
الاهواء الديناميكي : 461-460 


إنهواء ذنب الطائرة 35 Beech Model‏ : 
437 


انبواء الزعنفة: 407 


الإنهواء العميق: 330 383. 390- 
1 394-393« 461 


انهواء «الوصول والاإقلاع»: 44 


الاہيار الحلزونى: 27 82. 116« 


-237 231 210 203 .28 
-255 253 251-247 23 
«275 «265 «260-259 7 


438« 442« 464« 600 
الانهيار الحلزون المميت: 438 


الانمميار الوئيد: 234 


اهتزاز الانعراج: 144» 401 


اهتزاز الدحرجة الهولندية: 204ء 
41 384 


اهتزاز دفة الدحرجة: 558 


الاهتزاز اللحرض من قبل الطيار: 
9 582-580« 587 


اهتزازات الجسم : 343 

الاهتزازات الغوصية : 560 

الاهتزازات اللاخطية الحرضة من قبل 
الطيار : 589 


الاهتزازات المحرضة من قبل الطيار: 
28 374 420« 558« 580« 
582 589-587 595-594 . 616 


وتو وينت»› هارولد: 161 
ووك ئن : 82 
أوسدار» ستيمن : 182» 571 


ايتكين»› جرخار: 29 173. 304« 
500« 516 


الإإيروديناميك الممزوج : 598 
ايفانز» والتر: 553 


أينفولدسون» أينار: 277 


باتون (الابن)» جيمس : 260 


بادفیلد» غاریث: 29 
بارسون» توماس : 227 
بارغہارت»› بلي : 260 

بامبر» میلارد: 251 

باومان (الابن)» جيمس : 246 
باومان» جيمس : 32 

بابر مارتن | : 254 
E‏ 


البحوث التطبيقية لبيهريل : 239 


CD27 COLD : برات›» روبیر‎ 
487 «233 0 


برادفیلد» ف. ب.: 140 

برامج الاستقرار والتحكم: 500 
برامج الدفعة الواحدة: 503 
برامج ديناميك الطيران: 56» 498 
برامج نمذجة النظام الخطي : 498 
براون» کوردون: 547 

براون» هارفي : 530 

برایان» جورج هارتلي : 49» 469 
برایسون» آرثر: 55 

براین» ج. ھ. : 49» 309» 373 


برمجيات الكمبيوتر في التحليل 
والتصميم الایرودینامیکی : 443 


443 : LinAir Pro ةaÉخربلنا‎ 
306 :F-169 M۸1۷ برنامج‎ 
306 :F/A-18 HARV برنامج‎ 

537 : FLEXS1AP برنامج‎ 

306 : Prototype YF-22 برنامج‎ 
306 :×-31 برنامج‎ 

برنامج آبولو : 565 

برنامج محاكاة ديرا: 576 

برنامج الناسا لآمان الطيران: 594 
بروهاوس» ولدیمار: 92 
برویر» والتر: 188 

بروینيس »› هيندريك : 118 
برججيز» لايمن ج.: 310 
بریلوین »› مارسیل : 50 

بفاتمان» إيدوارد: 549 

بلاتز» رینولد: 46 

بلیریوت» لویس: 41 

بل کوالن 53 

بوتريل» كاري : 542 

بوتس » دیفید: 570 

بورسر» بول: 403 

بورسودي» فرید: 319 


بوسمان» أدولف : 321 


بوغاتشوف»› فیکتور: 300 
بول» جیفورد: 94 

بولاي» ولیام : 6 553 555 
بولسون» جون: 267 
بولهاموس» إدوارد: 275» 446 
بومان» جيمس : 257 

بومونت» رونالد: 46 

بیتر ليسامان: 379 

بیج › هاندل : 451 

بید» جيم : 459 

بیرستو» لیونارد: 54» 60» 475 
بیرغران» نورمان: 222» 227 
بيرك» جيمس : 379 
بیرکهارت» توماس : 305 
بیرکینز» کورتلاند: 60» 82» 497 
بیرمان» هوورد: 548 

رن وج:4 130439 

بيري» لدون: 91 

بيلسلي » شتفت :92 

بیلنکلا» ج. م.: 422-421 
بيلينجر» دين : 535 

بينجيلي » دیسموند: 163 


بیهرل (الابن)» ولیام: 252 260 


ت 
تابر» غراي : 360 
تابع التحويل : 87» 419» 547» 555- 
556 


تابع التحويل ثنائي القطب : 556 
تابع تحويل زاوية الدحرجة: 556 
تابع تحويل الطائرة: 555 

التابع المتمم : 478 

تأثير قوى الرفاس في الانعراج : 124 
تأثيرات المحرك النفاث : 123 
تأثيرات نسبة النحولة: 324 

تأرجح ا لجناح : 234» 266» 276-272 
التباعد الجانبي : 491 

التباعد الطولي : 491 

تباعد فتل الجناح : 521-517 


(Strato Liner) رانiيلوتارتسلا تجربة‎ 
180 :307 


التحدب السالب: 560 

التحذير الضوئي : 451-450 

طم الطائرة 1-11 8۸٥‏ : 390 
تحطم الطائرة تناجر : 422 

التحكم بالانحراف : 79ء 133. 198 


التحكم بالسرعة: 89 175« 344« 


525 354 


التحكم بالطائرة: 29-27» 33-32› 
8 48 54-53. 60. 69< 80- 
82 93.» 107 123.» 197« 
6 383 504. 515.» 543 
614 


بعد الانهواء: 283 
التحكم بالقدرة الهيدروليكية : 286 
التحكم الجهيد فى حالة النتر : 283 


تحكم الدحرجة: 6 43 214« 
3 525 


تحكم الدحرجة الأوتوماتيكي : 453 
تحكم الصمام: 212 

تحكم الطفو: 102 

التحكمات الإيروديناميكية : 576 


تحكمات القدرة: 202-201» 338» 
549 


التحكمات اللاردية: 201 

التجليل: الال الذان“ :272 

تحليل دالة فورير: 303 

تحليل متجهة الزمن : 495-494 

تحليل نظام التحكم: 553 

تحليل النمط الطبيعي : 516» 536- 


542 «540 «S7 


تحويلات لابلاس : 490-489 547 
تخامد کوریولیس للنفث : 128 
التخامد الهيكلي : 128 

التخميد الإيروديناميكي : 189» 378 
تخميد حر كة الفيغوئيد: 438 


تخميد الدحرجة الهولندية الاهتزازية : 
436 


تخميد زاوية الانعراج : 436 
التخميد الصنعي : 223» 232» 249 
تدرج الكثافة : 344» 347-346 
تدوير المفتاح : 413-412 


الترابط العطال : 128 218-217 


»250 ».235-226 224-0 
«505 «487 «308 286 26 
516 


الترابط الكينماتي : 235 

التسخين الإيروديناميكي : 350» 515 
تسلق السرعات الفوتية: 336 
الى الي 257 

تشالك› تشارلز: 85 

تشامبرز» جوزیف : 91» 259 
تشاندلیر» فیلیب: 570 
E‏ 


التشوش الموقعى : 438 
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تشين »› جامس : 548 


تصميم آلفورد - بولهاموس - والس : 
446« 447« 449 


التصميم الإیرودینامیکی : 114. 438« 


455 «443 


التصميم بمساعدة الكمبيوتر: 161 
443 

تصميم جنيح الضبط النابضى : 39 

تصميم الطائرة: 3 54 70 86› 


.336 .205 168-167 .99 92 
524 «437 «424 «362 “1 


تصميم نظام التحكم الميكانيكي : 164 
تغايرات معامل الضغط : 310 


ارت الوط ال :500 
تقاربات الهبوط: 102. 359. 366. 
4 441« 466« 508« 548« 


614 .609 .596 5 


التقريب الحرفي : 494-493» 552 
التقريب الشكلي : 494 

تقنيات توجيه الدفع : 308 

تقنيات قياس جودة الطيران: 69 


تقنية إسقاط النماذج المسيّرة بالرادیو : 
265 


تقنية الذبذية : 482 


تقنية الطيران الأعمى بالابرة: 439 


C173. 


تقنية الطيران بالوصل السلكي 


590 594 610 
تقنية الليف البصري : 184 
تقنية نموذج المتابعة الأمثل : 568 


اوا ا ا ار 
المتزايد: 447» 450 


التكوينات الإيروديناميكية: 437 
تلوت شال الميدرزليك: 180 
وازن غی انت : 255 
توت»› لویزا: 31 
التوزيع الغوسي : 502 
توماس» أتش. أتش.: 29 
r‏ 
E N‏ 
تارق الا د 
تيار الرفاس : 119-118 
تیودورسن› تیودور: 317 
RS‏ 


ثایر› و. چ 170 


RS 
280 جاتو» ویلیام:‎ 


جاکسون» بروس : 32 
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اة ايساو 808 


الحدارة الحوية: 70“ 74< 76< 80« 
87-86 


جريان الحقل : 405 


الجريان الدحرجی : 483 


جسم الطائرة: 47-46 49. 110« 
191-0 198 258 341« 
0 366. 368. 395. 400« 
406 445 454« 456« 460« 
464-463 471« 474« 484« 
6 509-508 529.» 531« 
50 553 567 571« 598« 
600 


الجمعية الاستشارية الوطنية للطيران: 
27 31 35 65 71-67« 74- 


«104-103 ».93 . 85-83 80 
«124-122 120 118 112 
.140 ».138-134 »›.132-9 
«148-147 145-144 142 
166 ».162 »›.158 »›.154-3 
«218-217 198 191 181 
«227-226 224-222 20 
«246-245 «243 239-8 
»259 257-256 251-0 
-310 287 285-284 261 
.320-319 ».317-316 4 
›»335 ».333 327 »›»325-2 


«366 «360 358-356 41 
«398-397 395 387 72 
-426 «410 «408 «405-4 
«451 «435 «433-431 7 
«489 «485-484 «482-1 
«530-528 522 499 5 
614 

حمعية الفضاء الألانية : 64 

حعية الفضاء الملكية : 64 

جعية مهندسي العربات : 64 

الجمعية اليابانية لعلوم الطيران والفضاء 
:JSASS‏ 194 

الجناح المائل أو المنحرف: 451 

الجناح المتراجع: 209» 273» 321» 


«452-451 338 327 3 
598 .525 .520 43 


الجنيح الصرف: 159-157 

جنيح الضبط : 39-38» 82 142 
163-6 315 

جنيح الضبط النابضي لوينت : 161 

الجنيح الموجه: 158 

ا لجنيح النابضي الموجه: 159-158 

جنيحات الضبط : 37ء 39ء 106 


-158 ».156 ».142-141 .6 
379 «163 «161 


جنيحات الضبط المرنة: 161» 163 


163 .161-158 


جودة أداء الطائرة: 186 


جودة الطيران: 29 57 62 65› 
70-69 74-73 78-76« 80- 


«97 .95-94 92-865 83 
«188 ».107 ».105 103-0 
«429 «427 408 «295 269 
«523 «510 442-441 6 
«590 «587 «579 576 50 

613 .609 .596-595 .593 


ERAN 

جودة الطيران العسكري : 83» 87 
جودة الطيران المدني المعياري : 86 
جودة طيران المركبات القادة: 89 
O EE‏ 


جونز»› روبرت : 164 321 425» 
452-451« 490 


جونز» ميلفيل : 52 60 71< 237« 
472.«. 480-478« 490« 497 


جونستون» دونالد: 270» 556 
جونسون» کیلی : 82» 311 


جيبسول» جون: 29 31. 107« 
7“. 570 .< 589. 610 


جیرزانیکس» مایکل : 302 


جیرلاخ »› وتو : 54 
الجيرو الاتجاهی : 440-439 


جيرو السرعة الزاويّة: 540 548» 


551« 553 
الحيروسکوبات : 546 
جیکس › هنری : 32. 36 . 379 
جيلروث› روبرت : 13 76<« 78« 
82 97 317 320 427« 
579« 614 
کت 


حادثة الطائرة لوكهيد 11011 : 181 


الحافة الأمامية للجناح : 106» 261- 


«314 ».302 275-273 24 
326 3 

حاملات الطائرات ذات السطح المائل : 
210 

حجم الذنب: 185 


حدود تسلق فیرولونع وماکهيو : 336 
حدود لااستقرارية شورتال . ماجین : 


35 


المحرب العالمية الأول : 34-33 42- 
47« 109« 122« 138« 478 

الحرب العالمية الغانية: 64« 69« 86« 
103 109 114-113« 135- 
6 138 143« 168-167« 


796 


«286-283 222-221 0 
«338 .315 .311 309 299 
548 «523 «495 «451 


حر کات الدحرجة الصرف : 234 


حركة الإقلاع: 5 45-44 82 


«120 117 110 105 99 
«203 «181 «166 157 26 
«324 «296 277 231 212 
«463 «396-395 388 4 


1 531 593 596 615 
حركة الانزلاق : 192-191 


حركة الانهيار الحلزوني للطائرة: 82 
238-7« 242« 464 


حركة الاهتزاز الهولندي: 385 413 


E EE 
83 الأمد:‎ 


حركة التسلق : 384 


الحركة الحجانبية: 50. 89. 100. 106« 
20 449« 475« 568 


الجركة الحلزونية: 46-44 79» 81- 


«189 ».116 ».101 ».95 82 
«242-241 239 204-3 
«258 253-252 246-4 
«408 «279 «270 268 260 
«485 «465-464 «420 411 
«512 «508 «496 «491 «487 

554 «552 


الحركة الحلزونية غير المستقرة: 101ء 


508 


حركة الدحرجة: 52» 270» 274» 
4 402 425 429« 432« 
548 


حركة دحرجة الطائرة: 36 
حركة الشخحب: 331 
حر كة الطائرة أثناء الطيران: 49» 249 


الحركة الطولية: 50.» 71-70 82» 
85 89 95-94. 218« 270« 


«538 «495 «484 422 7 
612 


حركة الفيغخوئيد: 71-70 344» 
37 385« 438 


حركة الهبوط : 82 99. 203. 212« 
7 491. 593. 596« 615 


حر كة الوقود: 386-383 
حر كية الطيران: 470 
حساس الانزلاق ا لجانبي : 553 


الحساسات : 183-182 395 417» 
47« 546« 574« 583 


حقل اختبار رایت : 315 


(Mitchel field) Jn حقل‎ 


(نيويورك): 422 


حلقات الطيار الآلي : 398» 453 


الحلقة المغلقة لديناميكيات طيار-طائرة : 
593 

حلقة موسط التعرف : 573 

الحلول الثابتة لمعادلات حركة الطائرة: 


508 


حلول الشكل -المغلق للمعادلات 
التفاضلية : 507 

الجحمل الدوار: 51 

الحمولات الهوائية: 51ء 228 447ء 
43. 532 


حمولة الرفع : 520-518 
حوادث الترابط طائرة . طيار : 580 
حوادث الطيران: 105 
الحوامات : 102» 475 
حوداث فقد الضغط الهيدروليكي : 
180 
-ح ك 
الخزانات الطرفية: 384 
خزانات المحركات : 190 
ا الوقود: 387-3. 612 
خط الاندفاع : 46 
خط الزوال المحلي : 511 
خط الطيران: 341» 351 


المخطوط الحوية الأميركية: 408» 436 


خفض المفرملة الهوائية : 363 
خوارزميات التكامل : 504 
خوارزمية القوة الناظمية للنافث : 124 
خواص تدبر الطائرة: 65 


خواص الطيران: 65« 294 


دارة التحكم بالتسلق/ الانحدار: 609 

داروس› تشارلز : 227 230 

دان» أورفيل : 32» 156 159-158 

الدحرجة الأرضية: 212 

الدحرجة التصعيدية : 559-558 

دحرجة نترمفاجئة : 44 

الدحرجة الهولندية: 204 218ء 
0 274 298 342-341« 
4 429 432« 436« 441« 
485 491 496 553-552« 
556-55 

التد رة والانعراج: 6 307»› 
338« 496 

الدحرجة الوئيدة: 231-229 

دراسات الطائرة الفضائية الوطنية: 
509 

درایدن» وع : 82 


درايك» دونغلاس إ.: 363 


درجة الحرارة: 125 348 

دعامات نظام الهبوط : 400 

الدعسات : 39 

دفات الاأليفون: 169» 186 

دفات التدوير : 453 

دفات تسلق/ انحدار: 41 

دفات فرايز للدحرجة: 138 

دفة الاتجاه: 7 34. 38. 43-40. 
45 71 115-113 122-120« 
130-9.» 133 140 142- 
144 160-159.›» 168 174- 
5, 189 208-203 211- 
212 215 243 248-247« 
258-7» 270 278« 298- 
29 301 324 368 385 
89 402 411-406« 424« 
429-8« 432« 464« 540« 


«608 ».553 .551 .549 56 
612 


دفة الاتجاه المعاكسة: 114 247 
دفة الاليفون: 169ء 187 609 
دفة التلامس : 352 


دفة التوجيه: 46-43 120-119 
144-3 157-156 206« 
247 260 376 407-406« 
551-0 


دفة الدحرجة: 38 44-43 46 
47 69« 78« 93« 98<« 105« 
6, 133 136.›» 141-138« 
148 151-150 165.» 172« 
203 209 214 248 269- 
211 283 299-298 324« 
4 368 376 379 388« 
402 407-405« 409. 411« 
47 426-425 433-431« 
5 438 464« 493-492« 
58 526-521 528« 555» 
6 558 585. 600. 601« 
603 605. 606 


د الح ج اة لجل 159 


دفة الدحرجة المعكوسة: 521» 523- 
54 526« 528 


دفة الرفع: 43 48« 66< 68< 70« 
3 77 84 87 103 135- 
6 146 156.» 163-159. 
169-68»›» 173-172.›» 181« 
89 211 213 247 315- 
7 319 323. 333-332» 
5 355-354 362.» 364› 
392 461 480« 492« 508- 
9 513 531-529« 547« 
53 573« 585 


دفة الزعنفة: 143 
دفة الضبط : 89 
الدفة العرضية: 38 


دفتي الكبح - الدحرجة: 379 
الدفع التوجيهي : 99 102 
الدفع غير المتناظر: 212-211 


الدحرجة: 203 


دليل دفات الدحرجة: 151 
دليل الطيران: 215» 394 

دليل معلومات الطيران: 438 
دواسة الزعنفة : 44« 238« 247 
الدوامات المتدحرجة: 390 
دوتش» کارل: 55» 495 
دوران الأجنحة المستوية: 594 
دوران الإحداثیات : 594» 596 
دوران المحرك: 45» 113 231 367 
دوراند» تولفیو: 360 

دوستو آرثور: 534 
دوغلاس» ماك دونیل : 456 
دوغلاس هافوك 4-20: 113 
دولیتل» جيمس هھ: 422 
دونکان» ویلیام : 54 

دي فرانکو» دانتي : 288 


ديناميك الطائرة: 52 54 60. 71« 
495 


799 


ديناميك الموائع : 149» 194 197 
199 


الديناميك الهوائى الخطى : 270 
دینامیکیات الهیکل : 546 


دییل › ولتر: 82 


دییه» سین : 32 


الذراع الدوار: 483 


الذنب ۷: 404-401.» 427 


الذنب الأفقى: 37. 40ء 119 125ء 
EIA OE LS‏ 
8 209 212« 243« 245« 
6 258 260« 278« 311« 
8 338-334 365» 367« 
5 390« 394« 401« 437« 
447-46 450-449« 453« 
461-460« 467« 491« 561« 
53< 611 


الذنب الأفقي من النوع 1: 390 
ذنب الفراشة: 401 
- ر - 


الرادارات الحوية: 603 


ران» روبرت : 204 331 


رایت »› أورفيل : 37 


800 


رایت» رولاند: 206 

رایت ویلبور: 37»› 49 
رفاس الرفع : 99 

الرفاس المائل : 99» 126 
رفرفة الجناح : 521 

رفس دفة الاتجاه: 432 

الرفع والاعراج: 110 

رقم رینولدز: 35» ۰197 396 


رقم ماخ: 27 136. 190. 309- 


.320-319 317-315 12 
-341 339 333-332 0 
«445 «388 «348-345 3 
«505 «501-499 479 4409 


512 520« 528« 566« 604 
روبنسون» أ. ك.: 474 


رور هج 60 


روتان» بيرت : 187» 459» 467 
روتوفسکي » إدوارد: 32 
روث» بریتن : 483 

روجرز» کنیث : 305 

رود» ریتشارد: 317 

رودس» دونالد: 221 

رودن» ولیام : 5 535 


روسکام» جان: 29» 32» 463 


روكويل الدولية : 509 


رووت» أوجين: 143 161 189 


روير» ماك: 29ء 32-31 61» 170 
28« 486« 494-493« 496« 
55 553-550» 556-555 
560« 572« 587« 589 


ریاء ولیام : 56 
ریبنر» هربیرت : 122» 125-124 
ریتشاردسون» روي : 305 
ريتشي » بيري: 318 
الريح العرضية: 212 
ريد» هنري : 67 
ریسنار» هانس: 51 
ریلف» أیرنیست : 54 
رینجلاند» روبرت : 360 
کت 
زاوية التفاف : 46ء 90 
زاوية الانجراف: 125 
زاوية الانحدار: 43» 375 


زاوية الانزلاق : 45 93-92» 97» 


«225 «198 193 191 122 
«409 «406 «400 .379 254 
«489-488 «482 «420 413 


600 «577 «548 «531 .496 


801 


زاوية الأانعراج: 41« 74<« 101« 
23 271 380« 407« 432« 
46. 463« 470. 612 


زاوية الانعطاف: 44ء 430» 432» 
454-453« 456 


زاوية التدحرج للطائرة: 39 


زاوية التسلق/ الانحدار: 102» 293ء 
348 


الزاوية الثنائية : 34ء 46ء 122-121 


«324 274 192-191 ,5 
«402-401 376-374 9 
-531 491 455 420 43 

548 «53 


زاوية الحافة الخلفية : 144-143 146 


زاوية الدحرجة: 39 41. 101« 
141. 379 . 491« 546« 556 


زاوية دفة الرفع : 66 73 77< 335« 
509-508« 547 


زاوية الدوران: 207 


زاوية الرفع: 39» 74ء 83» 102» 
128 175 223 278« 288« 
1 296-295 306« 356« 
1 363« 365« 376« 378« 
401« 468« 492« 495« 537« 
547« 575 

زاوية مسار الطيران: 175» 360» 


610 .511 362 


زاوية ميلان الهبوط الشراعى : 43 
زاوية الهجوم: 34 51ء 66 82- 


169 ».134 123 111 83 
«197 191-190 1866 5 
«267 254-253 235-4 
«296 «278-277 274 211 
320 ».311 305-304 0 
334 ».331 327-326 4 
›» 364-363 355-354 8 
-392 390 378 376 9 
«447 «436 «407 «397 4 
-488 «482 «463 «460 452 
«515 «511 «509-508 489 
»537 »534 529 »520-7 


604 .601-599 .566 «561 


زاوية هجوم الزعنفة : 407 
ارعان الطرلة: 407 


الزعانف العمودية العريضة : 223 


الزعنفة: 43ء 48ء 194» 255» 347ء 
352-1 354 362 372« 
38« 408« 469« 516« 523« 
559« 568 

زمرمان» جارلس: 251 

زوايا الحريان: 125 

زوايايولر: 49 306 470» 472- 


510 «504 «474 


802 


زیہفہ ر 56 
رمان ار 2 259 484 07 


- س - 
ساجيسر» لي : 31 

الساتل الهيدروليكي : 582 
سبریمان» کینیث : 336 

سبيري» ألمر: 438 

ستابلیفورد» بوب : 572 
ستابلیفورد» روبیرت : 555 
ستاتلر› ارفینغ : 32 250« 594 
ستاك» جون: 310» 317 
ستیرمان» رونالد: 403 

ستیرن فیلد» لیونارد: 495 
ستینجیل » روبیرت : 417» 568 
السجل الزمني للطائرة: 479 
سرعات تباعد الفتل : 521 
سرعات تيار الجريان : 110 
السرعات الهوائية : 106» 117 
السرعة التحريضية: 311 

سرعة تيار الرفاس : 119 


السرعة الحوية: 68-66 71ء 111» 


.309 .300 .230 .179 162 


-347 344-343 320 1 
-360 355-354 352 8 
«434 «394 .380 378 2 
«519 517 442 439-8 


610 .573 .561 521 


سرعة الدحرجة: 98» 139» 230- 
1 284-283 287-286« 
46 493 522« 558« 601 


سرعة الريح : 212 500» 502 
السرعة الزاوية اللابعدية: 249 


سرعة الزاوية للاتجاه: 208 435 
511 


السرعة الزاوية للغوص : 87<« 546« 


561 


سرعة الصوت: 28-27» 164» 217ء 


-331 320 311-309 24 
.344 .340 337 334 2 
«605 «578 «534 501-0 

613 «607 


سرعة الطائرة: 55» 66» 87» 97- 
98« 103« 112« 175« 251« 
24 305« 332« 341« 482 


سرعة الكبح الدنيا: 82 356-355 › 
361-30 


سزالیه» کینیث : 565 


سطح الاتزان : 66« 213-212 


803 


سطح الجناح : 37 46. 106. 110« 


«144 ».142 138 118-7 
«493 «334 .330 274 51 
600 


سطح الكتار : 377» 460» 464 612 
سطوح الاستقرار : 436 608 


سطوح التحكم: 28 38-37« 42« 


«93 «<82 «<80 «55 «48-7 
«146-142 ».133 131 0 
«160 »›.157-156 »›»154-3 
«170 ».168 »›.166-165 161 
«181-180 179 178 3 
«232 «209 «203-201 8 
«285 «275 «249 2471 4 
«412 «406-405 «332 1 
«505 «498 «491 «478 454 
-543 522 512 508-7 
«563-562 557 546 54 
576-574 

سطوح تحكم الجنيحات : 39 

سطوح التحكم المتوازنة إيروديناميكياً: 
130 

سطوح الذنب: 130 


سکووغ»› ریتشارد: 528» 530 
سلاح الجو الألماني: 86 


سلاح الجو الأمريكي : 221» 385» 
408« 448« 499« 588-587« 


614 .605 


سلوا» ستیفن : 260 

سميتانا» فردريك : 443 

سميث» جون: 343 

سورنسون» إميل: 319 

سوليك» فرید: 36 

سوليه» هارتلي : 70» 72» 75-74 82 
سوهن» رونالد: 250 


سيدمان» أوسكار : 243 


سیکل› إدوارد: 363 


E E 
E 
334 : شامبین › روبرت‎ 


شبكة الدوامة: 195 197» 275» 
6 ›. 534 


شتاین» أبيه سيلفيستر : 135 

شرکات نورثروب/ لیر / مووغ: 178 

372 : Aero Vironment, Inc شر ك‎ 

شركة أنطوني فوكر : 46 

شركة الأنظمة التقنية المحدودة: 481» 
498 


الشركة البريطانية للطائرات : 340 


شركة بوينغ : 31» 113» 136» 165» 
14 180« 195« 206« 210« 
2 221 230 324« 328« 
524-3 528 534» 548« 
511 


شر کة بیندیکس : 71 
شر كة حمعية طائرات ديبيردوسان: 42 
شر که نجیر وسکو ت سیریئ: 206 


شركة دوغلاس: 70 127 143› 
160 206-205 222-221« 
6“ 233-232. 330-329. 363 


رکه رلك :317 

شر كة الطائرات البريطانية : 390 
رة الطبراب يري :561 
شركة الطيران الملكية : 45 


شركة طيران هيوستون المحدودة: 
457 


شركة غرومان: 210-209» 231 
شر كة غلين مارتن : 495 


شركة فبتران: 243 


شركة لورنس للتصميم : 443 
شركة لوكهيك: 92 197. 311« 
346. 599 


شركة ماك نيل - شويندلار: 534 


شر کة ماکدونالد دوغلاس : 330 


شركة النظم التقنية المحدودة: 31» 
85 90<« 357« 556 


شركة النظم التقنية المحدودة ([81): 
1« 85« 90 357« 556 

شركة النظم التكنولوجية : 360 

شركة هاندلي بايج : 422 

مک ھو وا2 573 

شروط الطيران المستقيم : 80 

شعاع الجداء العرضي : 487» 542 


شعاع الدفع: 100 102. 111« 
577-56 606-605 


شعاع مشتقات الحالة : 507-504 
شکل مُوسط یولر: 473 
شموید» إدغار: 82 

شوفیلیه» روجیه: 32» 157 
شولر» جون: 221 
یار 7 

شير» ستانلي : 243 


شیيرار» رر 32 82 136» 
45. 212« 408 


الشيفرة الكمبيوترية للجو القياسي : 


500 


یر ری 2 521 
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شيلهورن› ارتو 32 
شيلينغ › لورانس : 32 


شین» روبرت : 475 


- ص - 
صلاحية الطيران: 76 86» 374» 
430« 442 
صلاحية الطيران المدني : 86 
صلادة أنظمة التحكم : 575-574 
صمامات سطوح التحكم : 507 
الصمامات المفرغة: 233 
صناعة الطيران: 28ء 443 
صواريخ بومارك: 221 
- ض - 
الضغخط الديناميكى : 123» 133» 
499 501« 528« 533« 573 


ضغط الهواء: 130» 372 
ط - 


طائرات 8-17 : 136 

519 : Republic F-84 طائر ات‎ 
103-101 :STOL طائرات‎ 
442 :۷ F۴ طائرات‎ 


طائرات S101؟/۷:‏ 102-99 


طائرات ا۷101 ذات الرفاس المائل : 
103. 127-126 


طائرات الاتحاد السوفياتي السابق فوكر 
ميغ-23: 457 


الطائرات الأحادية الجناح : 376 


طائرات الإقلاع والهبوط القصير: 


593« 596 
طائرات البحرية: 107» 351» 357 
طائرات بیبر : 164 


الطائرات التجارية: 86» 180» 289ء 
2 434« 607 


الطائرات التجارية النفاثة والثقيلة: 
434 


الطائرات التكتيكية : 283 288-287ء 
298« 308« 468« 609 


طائرات الجر : 123 
طائرات الجناح المرن: 374 


الطائرات الحديثة النفيفة ثنائية المحرك : 
115 


طائرات الجحرب العالمية الأول : 43- 
45 122 


طائرات الخدمة العامة : 432 
الطائرات الخفية : 328 


الطائرات الفيفة ثنائية المحرك: 116ء 
118« 247 


806 


الطائرات الخفيفة جداً: 371 373- 
4 378-376 381-380« 513 


الطائرات ذات الأجنحة الرقيقة: 
384 


الطائرات ذات الأجنحة المستقيمة: 
321 526 


طائرات ذات الأذناب الأفقية: 390 
الطائرات ذات الحركة الحلزونية : 46 


الطائرات ذات السرعات دون الصوتية : 
186 


طائرات سلاح البحرية الآميركي 
النفاثة : 369 


الطائرات الشخصية الآمنة: 421 


الطائرات الشراعية: 27« 48<« 165« 
411« 532 


طائرات شراعية ثنائية الجناح : 34» 
36« 402 


طائرات الطيران العام : 262-261 


الطائرات العسكرية: 217« 42<« 86« 
05 110« 198« 437« 578« 


594 
الطائرات فائقة الخفة: 442 


الطائرات الكبيرة ذات الاستقرار 
الطولي السكوني الخفض : 611 


الطائرات الكبيرة فوق الصوتية: 611 


الطائرات الكنار التكتيكية الحديثة : 
468 


الطائرات متعددة المحركات : 117» 
123. 411« 563 


الطائرات المتناظرة: 270 452 
الطائرات المشعَّلة بالقدرة البشرية: 371 
طائرات المطاردة: 34» 42 

الطائرات القادة بالدفع : 576 
الطائرات الملكية (۸۸۴): 80 


طائرات مویزانت وبلیریوت : 133 


الطائرات النفاثة: 123 128» 148ء 
79 203-201« 237« 243« 
5 328 342 356.» 366.› 
9 384« 387« 406« 495« 
503. 551 


طائرات النقل المدنية: 105 
طائرات الھو کر تیمبیست : 159 
الطائرات الوحيدة الجناح : 51 


طائرة ۸-20 الشثنائية المحرل العالية 
الدفع: 114 


طائرة ۸-26 الثنائية المحرلك العالية 
الدفع: 114-113 198» 315 


424 : Aeromarin-Kle1 ö رئ/lط‎ 
173 : Arrow CF-105 ö طائر‎ 


طائرة 8-19 : 158-156. 160 
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طائرة 8-2 : 94-93 136 158-157› 
166. 549. 598. 601. 603 


طائرة 8-23 : 158-157 


طائرة 8-25 الثنائية المحرلك العالية 
الدفع: 113» 114 


طائرة 8-26 الثنائية المحرلك العالية 
الدفع: 94» 98ء 114 115 


طائرة 8-47 : 106 206. 214 328› 
6 525-523. 540. 552-550 


215-210 «206 .164 : B-2 طائرة‎ 

394 : ٣-17 طائرة‎ 

طائرة ٥-478‏ العائدة لسلاح الجر 
الآمريكي : 408 

439 :Consolidated NY-2 ö طائر‎ 

284-283 : Curtiss P-40 طائرة‎ 

564 «330 «181 : DC-0 طائرة‎ 

330 «160 «136 :DC-8 طائرة‎ 

330 «160 :DC-9 طائرة‎ 

طائرة Douglas/Navy A۸2D-1‏ ذات 
اللحرك التوربيني المروحي : 357 

طائرة E۸٥0‏ نموذج 310: 425 

«332 : F-100 Super Sabre ةرفÛlطþ‎ 
339-8 


طائرة ۴-100۸ : 223 225 231. 
36 


طائرة ۴-16 : 184» 302 394-393› 
559-558. 600 


طائرة ۴-16×1 : 559 

طائرۃ ۴-22 : 604 

طائرة ۴45-1 : 331.» 356 
طائرة ۴-86 : 326.› 335-332 
طائرة F-86 Sa2re‏ : 332. 334 


طائرة ۴-89 ذات المحركين النفاثين : 
53 


North American/ NASA X- ةرÛlطÛط‎ 
350 :15 


284 : North American P-40ڪs‎ 5 طائر‎ 
274 : RAE HIRM öةرئاط‎ 


: Republic P-47 Thunderbolt ةرÛlط‎ 
35 


113-112 :SB2C طائرة‎ 

46-45 : S€-5 طائرة‎ 

425 :Stearman-Hammond Y öرئاlط‎ 
424 : Stout Sky Car ö طائر‎ 


طائرة 1-454 لسلاح البحرية 
الأمريكية: 92 


97 95 : 11۴8 طائرۃ‎ 
365 : Tristar öةرئاط‎ 
343 : Valkyre Na X8-70 öة طائر‎ 


425 : Weick W-1A öرئاط‎ 
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طائرة 29۸-× : 547» 562 


طائرة 8-47×: 180.» 547 549. 
560 


طائرة 8-70×: 339» 348 

طائرة ¥8-49: 169› 552-551» 560 
طائرة ¥F-100‏ : 388 

349-348 : ¥F-124 طائرة‎ 


طائرة الأبحاث ذات زاوية الهجوم 
العالية: 274 


طائرة الأخوين رايت الشراعية: 40 
طائرة أدفارك ۴-111 : 447 

الطائرة الأمير كية 1-42۸ : 116 
طائرة أنفادر ۸-26: 113 


الطائرة الإنكليزية - الألمانية - الإيطالية 
بانافیا تورنادو : 457 


طائرة اوسبري ۷-22 : 102 

طائرة أيرباص الحالية ۸380 : 608 

طائرة ایر کار Gwinn Aircar‏ : 425 

طائرة أيروكوماندر 520: 115 

طائرة بايبر ۴۸-311 : 436 

طائرة البحث الأمريكية/ الألمانية -× 
:31A‏ 574 

طائرة البحث الناجحة غرومان -× 
:29A‏ 521 


طائرة البحرية غرومان تومكات 
:(F-14)‏ 449 


طائرة الببحوث دوغلاس :X3‏ 222 
طائرة البحوث غرومان 29۸4-×: 273 


طائرة بلاك ويدو نورثروب P-61‏ : 
150 


طائرة بليريوت وحيدة الجناح : 114 
طائرة البوينغ 737: 113 155» 503 
طائرة البوينغ 757: 113» 525 
طائرة البوينغ 400-747: 607 

طائرة البوينغ 777: 174 611-610 


طائرة بوينغ الستارجيت 8-47 : 28» 
53. 529 


طائرة بوينغ 8-15: 77 


طائرة البوينغ 8-47: 28» 77» 99ء 


«174-172 166 160 154 
«409 «407 280 205-04 
»538 ». 530-528 526 3 
«607 ».561 ».551-550 58 

611-610 
204 


طائرة بوينغ 8-52: 154» 160» 
205 


طائرة بوینغ :F۴/۸-18€/۴‏ 280 
طائرة بوينغ ٥-1354‏ : 385 


طائرة بوينغ 8-47×: 172› 538» 550 


809 


الطائرة بوينغ ستراتولاينر : ۰407 409 

طائرة البوينغ النفاثة 727: 390 

طائرة بياجيو : 461 

الطائرة بيتش كرافت بونانزا 35: 401 

طائرۃ بیر کات ۴8۴ : 109 

طائرة بيل (۴-39 11ء8): 142 

الطائرة التجارية مارتين 202 

طائرة التدريب [×١S؟:‏ 69 

طائرة التدريب الحديدة 1-45۸ 
للبحرية: 91 

طائرة التدلي الشراعية: 373 

طائرة التورنادو : 272 274 

طائرة تیکسان: 112 

طائرة جاكوار 8۸ : 99.» 210-209» 
559« 566 

طائرة جیت كروزر: 465 

الطائرة جينيرال أتوميك غنات : 401 

طائرة جینیرال داینامیکس ۴-16 : 
00 177-176« 278« 393« 
561« 574 


طائرة جینیرال داینامیکس ۴-16۸ : 
28« 393« 574 


طائرة «(حشرة حزيران): 37 
الطائرة الخفية القاذفة 8-2 : 92 


طائرة «دوغ شيب»: 206 

طائرة دوغلاس: 74 104 135› 
138 145-143 157 167- 
168 208 229« 248« 313« 


«408 «389-388 385-4 
533 «531 


طائرة دوغلاس ۸35 : 326 
طائرة دوغلاس 5-558-11 : 336 
طائرة دوغلاس 5٣-2‏ : 74 104 
138 144-143 168-167« 
8 229 313 385-384« 
389-8» 408 531« 533 
طائرة دوغلاس 5٣-3‏ : 74 104› 
18 144-143 168-167« 
8 229 313 385-384› 
389-8» 408 531« 533 
طائرة دوغلاس 4۴-5° : 74 104› 
138 144-143 168-167« 
8 229 313 385-384« 
389-8» 408 531« 533 
طائرة دوغلاس سکای رای : 248 
طائرة دوغلاس سى هوك : 384 388 
طائرة دی هافیلاند (08-4): 65 
طائرة رجال الأعمال بيتش ستارشب : 
459 


طائرة إلحر کات لو کته 1011( 
Lockheed)‏ : 164 


طائرة روتان: 463 

الطائرة الروسية 134 ا1 : 390 
طائرة روك ويل/ 31-× M88‏ : 281 
طائرة روکویل یر کوماندور: 247 
طائرة ريبوبليك ۴-12×: 160 

طائرة ساب غريبين : 468 

طائرة ستراتو جيت 8-47 : 106» 548 
طائرة ستراتوفورتريس : 211-210 


طائرة ستینسون ریلیانت SR-8۴‏ : 74- 
75 


طائرة سکای رای ۴45: 203» 230ء 
232 


طائرة سكاي هوك : 105» 406 


طائرة سكاي هوك ۸45-1: 105 
406 


طائرة سکاي واريور: 203» 205 
طائرة سوبر سابر : 164 

طائرة سوبركینغ : 461 

طائرة سوخوي 1-27ا5: 300 
طائرة سوخوي :Su-27&‏ 461 
طائرة سوخوي 35-ا8: 468 
طائرة سيسنا 190: 432-431 
طائرة سیسنا 1-37۸ : 385 


طائرة سيسنا 0-206 : 415 


طائرة سیسنا سکایلاین : 427 


الطائرة الشراعية: 3 36 39 


140-9» 398-397« 412« 
503 532. 608 
طائرة شوتينغ ستار: 405 
الطائرة الطليعية ۴6۴-3 : 93 
طائرة غالاكسي ٣-5۸‏ : 609 
طائرة غالسبان 8-26 : 94 
طائرة غرومان E£4۸-68‏ : 280 
طائرة غرومان ۴-14۸ : 277-276 
طائرة غرومان 294-×: 566» 570 
طائرة غرومان جاكوار: 209 


طائرة غرومان غولفستريم : 94 

طائرة غرومان المعدلة ۴9۴: 173 
طائرة غرومان هيلكات : 92 

طائرة غرومان/ آمیریکان يانکي -۸4۸ 


256 :1B 


طائرة غرومان/ غلفستریم تایغر -۸4 
5: 146 


طائرة غواسامیر كوندور: 374 
طائرة غوسامير الباتروس : 376 


طائرة غوسامير كوندور: 373-372» 
377-6» 379 


طائرة غوشوك 1-454: 366 
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طائرة الفانتوم: 262 

طائرة الفانتوم ۴-4: 106 402 

طائرة فرنسية ثنائية الجناح (طراز 
فارمان): 38 

الطائرة الفرنسية الفاجيت : 402 

طائرة الفضاء الجوي الوطني : 502 

طائرة فوت ۸-7: 270 

طائرة فوكر : 45» 48-47 

طائرة فو كر 5-۷11 : 48-47 

طائرة فولتي فينجانس : 159 

طائرة فوياجر : 468-467 


طائرة فيكينغ 5-3 المضادة للغواصات : 
92 
طائرة الكنار الحديثة : 459 


طائرة كورتيس (2-×[): 66-65 68» 
112 140« 159« 162-161« 
67ء 422« 423 


طائرة کورتیس ۴-40: 66-65 68» 
112 140 159« 162-161« 
67 423 


طائرة کورتیس جینیس :)[×N-48(‏ 65 


طائرة کورتیس کوماندو: 162-161» 
167 


طائرة کورتیس کوماندو ٣-46‏ : 161- 
162 


طائرة کورتیس هیلدايفر : 112 
طائرة الكونكورد: 95.» 607 611 
طائرة كونکورد 881 : 343 

طائرة كونكورد الأنغلوفرنسية: 95 
طائرة يرتس :×582٣-1‏ 188 
طائرة لانغلي : 35 

طائرة لوکهید 1011: 574» 609 


طائرة لوکهید ۴-117۸ : 598-597 
603 


طائرۃ لوکھید ۴-104 : 50» 226 338 
طائرۃ لوکھید ۴-22 : 597 604 
طائرة لوکهید ۴-80٥‏ : 384 

طائرة لوکهید 1-1011: 563 

315 :P-38 Light ni¬ طائرة لو کهيد‎ 


طائرة لوکهید ۲-80 شوتينغ ستار: 


«167 »›.163 ».142 ».92 50 
338 314-313 222 1 
«563 .502 .384 .369 4 
«604-603 598-597 54 

610-609 


طائرۃ لو کھید :P ۷-1 Vera‏ 326 


طائرة لوكهيد 88-714: 344-343» 
502 


طائرة لوكهيد إلكترا: 163 
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طائرة لوکهید جیت ستار : 142 

طائرة لوکهید غالاکسی ٣-5۸‏ : 610 

طائرة لوكهيد فيكنغ : ۰364 369 

طائرة لوكهيد لايتننغ :P-38J‏ 167 

طائرة مادونال دوغلاس ۴/۸-18۸4 : 
25 

طائرة مارتن مارودر 8-26 ) 
Marauder)‏ : 113 

طائرة ماك دونيل دوغلاس: 171 
6 269-268 280-278« 
68 . 415« 487« 561 


طائرة ماك دونيل دوغلاس ٥-17‏ : 


«197 «179-178 176 171 
«368 280-278 269-68 
«503 «487 456 415 4 


561 «557 «527 5 


طائرة ماك دونیل دوغلاس ۴-15 : 
11ء 176 269-268« 278- 
0(« 368« 487« 561 


طائرة ماك دونیل دوغلاس ۴-158 : 
280 

طائرة ماك دونیل دوغلاس ۴/۸-18۸4 : 
111 176. 269-268 278- 
20« 368« 487« 561 

طائرة ماکدونال دوغلاس› هاریار: 
126 


الطائرة المائية جيرمان بلوم وفوس: 
548 


الطائرة المائية الکبیرة کورتیس ۴-51 : 
13 


طائرة متغيرة الاستقرار : 99-92 102 


طائرة متغيرة الاستقرار طراز /۷181۸) 
:F-16D)‏ 99 


الطاتئرة المرنة: 152» 286 513» 
55 589 


الطائرة المقاتلة لوساك 11 108۸٣‏ : 
67 

طائرة مسيم : 35 

طائرة موستانغ ۴-51 : 146 

طائرة الميغ- 25: 274 461 

طائرة الميغ- 29: 300 

طائرة الناسا ۴-8 : 453 

الطائرة النفاثة غلوستر ميتيور: 548 

طائرة النقل 5٣-4۴‏ : 70 

طائرة النقل دوغلاس 5٣-3‏ : 103 

طائرة النقل فيرتشيلد/ دورنييه 00 
38: 419 

طائرة النقل كونفير :€٣-1138‏ 95 


طائرةنورثروب 8-2 : 99« 465« 
511« 597« 600 
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طائرة نورثروب 8-49 : 28 
طائرۃ نورثروب ۴-5 : 273 


طائرة نورثروب ۴-89: 519 548 
553 


طائرة نورثروب 8-35×: 172 


طائرة نورثروب ¥8-49: 548» 551- 
552 


طائرة هافيلاند کومیت : 169 


الطائرة الهجومية تنائية اللحركات 
دوغلاس أينفادر: 198 


طائرة هو کر تمبست : 285 
طائرة هیر کولیس :NC-130B‏ 106 


الطائرة الوحيدة الجناح آمامية المروحة: 
34 


طائرة ويلدكات : 109 
الطائرة اليابانية ميتسوبيشي زيرو: 284 
طائرتا البونانزا: 427 
طرق التحكم الأمثل: 570 
الطرق الترددية في التحليل : 546 
طريقة آدم باشفورد: 505 

يقة الانحرافات الشبه سكونية: 516 
طريقة الأنمطة الطبيعية: 516 
طريقة تحليل توضع الجذور: 553 


يقة التحليل للعوامل : 55 
طريقة تدويم التدفق على الجناح : 320 
طريقة رانج كوتا: 506-504 

يقة سيمبليكس : 508 

هة الفط اة اة 2 508 
طريقة الطيار في الحلقة: 579 

يقة غالير كين : 523 

يقة فايسينغر : 197 
طريقة يورسر - كامبيل : 404 
طنين سطح التحكم : 406-405 
ورا ا 65 


طول الذنب: 324» 351 461ء 
608« 612 


طول الذنب العمودي : 461 


الطيار الآ : 93» 172» 175-174 


›»398 365 353 206 9 
«453 «440-438 434-3 
«495-494 «475 «469 «467 
«561 ».551 546-543 499 


574-3 601 
الطيران الأعمى : 440-437 


الطيران الأفقى: 46 430 432ء 
508 


الطيران الأفقي المستقيم : 508 
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الطيران الالتفافى : 36 

الطيران بالوصل السلكى : 174-172. 
179-6›» 182-181 557« 
559 590« 594« 600« 610« 
615 

الطيران التحويمى : 492 

الطيران التطوافى : 326» 348» 374 
611 

الطيران الحلزوني : 249 

طیران دولیتل : 439 


الطيران شبه المداري : 509» 511 


الطيران العام : 29-8. 105. 261- 
262« 444 


الطيران غير الانموائى : 249» 300 

الطيران الفيدرال الأمير كى : 439-438 

الطيران المشترك الأوروبي :)[4R(‏ 87 
ظط 


ظاهرة الاختناق : 320 


عتلة الخانق : 344 354» 357-356› 
369 
عتلة القلابات : 365 


عتلة الوقود: 56» 354» 370» 407» 
564-53 


العجلات : 39» 208 


عجلات الهبوط : 105 213-212 
0 366. 399-398 . 467 


عجلة القيادة: 129 342» 365 
9 426« 433 


عداد جيروسكوبي للتسلق/ الانحدار: 


438 
عداد الدوران والانزلاق : 601 


العدادات : 73» 435-433 438 
440 


عدد رینولدز: 260 
عرض المجال - تأخير الطور: 593 


عرض لمجال هوه- ميتشيل - 
أشکيناز : 591 


عزم الانعراج: 113» 140» 303« 
402 409« 417« 546« 600- 


608 «601 

عزم الانقضاض : 392 

و ای ا وا 12 

عزم الدحرجة: 122» 151» 153» 
4 375« 379« 402-401« 


«476 «454-453 420 47 
521 «493 «482 


عزم زاوية التسلق/ الانحدار: 322 
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عزم سطوح التحكم: 133» 156 
عزم الغوص الأعظمي : 611 
عزم الفتل : 497» 523 

العزم والقوة الإيروديناميكية : 303 


العزوم الإإيروديناميكية : 5,. 231« 


22 255 275 350 538« 
598 
عزوم تحكم الغوص : 578 


عزوم التخامد الإيروديناميكي : 127 
عزوم الدحرجة والانعراج : 307 
عزوم الدفع : 111-110» 113 
عزوم الدواليب الطيارة: 209 
عزوم الدوران: 521 


عزوم زعزعة استقرار جسم الطائرة: 
30 


عصا القيادة: 41ء 43« 46<« 66<« 73« 
7 79 93. 129 141« 232« 


«286-284 2471 242 28 
«582 «557 405 338 5 
590 

عصفة الرياح : 50 

عطالة دوار الحيروسكوب : 435 

عقدة الطنين : 405 


علم الأعداد: 46 

علم جودة الطيران: 89» 91 
علم الطيران العام : 29 
عمليات التخزين : 512 
عملية الإنتزاع والسقوط : 513 
عناصر التحكم : 546» 586 
عنفة القفاز : 449 


عوامل الحمولة: 176 


غاوترود» جون: 227 

غرانتام» ولیام: 611 

غراهام» ارنیست: 386 

غراهام» دونستان: 29» 221» 571 
غرای» و. ه.: 335 

غريك» صامؤیل: 102 

غرین» جورج: 372 

غرینوود» د. ت.: 474 

الغلاف الجوي للأرض : 499» 511 


غلوریه» هيیرمان: 38 310. 479« 
481 


غوغنهایم» هاري : 421 


فارنر» إدوارد: 65» 70» 74 
فانیر» جان کلود: 29» 56 

فرود» ولیام: 118 
E‏ 

فصل الارتباط : 578 

فلاكس» الكسندر: 523 
فلاندرس»› جامس : 227 

فليتنر» أنطون: 39 

فورستروم» کارل: 32 

فورکر» أنتوني ھ. : 46» 422» 517 
فوغ» ریتشارد: 451 

فوکرء انتوق .517-516 

فوكير» أنطوني : 122 

فولار» ریشارد: 32 

فون کارمان» بیرکینز : 524 

فون کرمان» ثیودور: 63» 82» 310 


فيتر» هانس : 127» 205 


فیردین» جيمس : 388 


فيري» ولیام : 434 
فيليبس» دبليو. أتش.: 217 
فيليبس» و. هويت: 31-29» 35» 


«320 „259 .217 .109 .80 50 
545 «8 


فیلیبس » ویلیام : 460 


فینسینتی › وولتار: 65« 73 


۰ 


- ف - 

القاذفة الاستراتيجية روكويل 8-1 : 
450 

القاذفة دوغلاس 8-19: 156 

القاذفة الكندية تشالنجر CL600‏ : 390 

قاذفة مارتين 8-108 : 74 

القاذفة المنقضة داونتليس 585-1: 135 

القاذفة هندل باج » فیکتور: 390 

قاعدة أدواردز لسلاح الجو : 459 

قاعدة براندتل وغلويدت : 310 

قاعدة الطيران المرئي : 430 

قانون برادیل - غلویرت ٦‏ 196 

قانون بیو - سافار: 195 

قانون التحكم المثالي : 567 

قانون نیوتن : 497 


القتال الدورانى: 523 


817 


قدرة التحكم الجانبي : 77 579 
قفل دفة الاقجاه: 408-406 411 
قلابات الحافة الأمامية : 326 
قلابات الدحرجة: 524» 526 
القلابات الشقيّة في الجناح : 314 
القلابات المعالحة للانقضاض : 314 
قلابات النفخ : 99 

قمرة القيادة: 45 129 

قواعد ايمانز : 554 

قوانین الحو الفیدرالی :)۴۸R(‏ 87 


القوة الإيروديناميكية: 255 303» 
46 475 505 


قوة التخميد: 245 

قوة تردد الاهتزاز: 405 

القوة الحانبية المباشرة: 308 

القوة الحوية الأميركية: 287» 357 
القوة الحوية الملكية: 45 


قوة الدفع: 109,. 116. 119. 123« 
5 357 


قوة الرفاس: 118 
قوة العصا: 79. 81. 83. 85. 148« 
161« 171« 558« 582« 591 


قوة الفرملة : 356 
قوة القبضة: 69 


قوة المحرك: 110-109› 223 

قوة محرك الرفاس : 110 

قوة النتر: 331 

قوة النفث : 118 

القوى الإيروديناميكية للطائرة: 192 
قوی تشغيل الكابح : 150 

القوى والعزوم: 110» 195» 231 


»350 ».275 256-255 242 
598 «538 «483 «<478 ۰.400 


القوى والعزوم الاأيروديناميكية : 195 
21 242 255 275 350 
538« 598 


قوی وعزوم التحكم: 50 

القيادة اليدوية في الطائرات : 202 

قيمة اتجاه الانجراف الحر : 193 
ك 

كابح دفة الدحرجة: 148 

کاربل» موتي: 305 

کارتر» سیسیل : 227» 230 

کارثي» ماك : 73 

کارول» توماس : 69 

کاف» میلفین : 69» 129 


کالفستی» جوری : ۰254 268» 507 


کامبل» جون: 403» 432 
کامبیل» دونالد: 547 

کانتریل »› ریتشارد: 32 
کانستون» بیل : 29 

الكبح التحريضي : 187» 354 
كبح السرعة بالفرملة: 367 
كتيبة المدارس الرسمية الملكية: 80 


كثافة الهواء: 344» 350.» 436» 479 
493. 501-500. 503 


کرافت» کریستوفر : 614 
کر وشو ر ضی2 51 
کرولي› غاس : 82 

کرون» نوریس : 520 
كلارك»› روبیرت : 568 
کلدا» ریتشارد: 552 
کلیمن» الکساندر: 421 
کلین»› روبیرت : 548 
کلینار» والتر : 243 

كوابح الجناح : 364 449 
كوابح الدحرجة: 524» 526 
كبل التحكم : 73 140» 166 


كوبن» أوتو: 27» 54-53» 157» 
188 


کوتو» نوروهيتو : 29 
E‏ 
کوفرت» أوجین : 32 
کوفمان» ولیام: 92 


کوفین»› ولیام : 32 91. 363 


وك ولیام : 32-1 145. 154. 
165-164 407 436« 524« 
550-549 


كوك ویات : 436 
كوليك› فرید: 32 
کونیننغام» توماس : 574 
كوك» میتشیل: 571 
کویت» هاري : 614 
کیرکمان» جورج : 31 
کیل جمس 384 
کینغ › شارل: 32 
کينون» ماك : 239 
E‏ 
اللااستقرارية الجانبية.الاتجاهية 
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819 


لانغلی› صاموتیل بییربون : 35 
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لودفیغ » براندیل : 190 

لوزينسکي» لوزيو : 461 
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مایرز» ألبيرت : 506 

متجه الحالة للنظام : 567 
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اللحركات النفاثة: 110. 328 357. 
407« 577 
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مركبة أنطوانيت : 34 

مركبة بليريوت : 34 
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مركز تطوير موقر رايت للطيران حول 
الترابط العطالي للطائرة: 226 
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مزايدة الاستقرار : 436» 490 
مساحة الذنب الأفقي : 188 
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معهد ماساشوسيتس للتكنولوجيا: 
54-3 67 157 221 226- 
27“ 231« 495 
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الطائرة: 89 


مقياس غلفانق : 69 
مقیاس کووبر - هاربیر: 585 
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موازن الضبط: 300» 319-318» 


390 »›.374 ».369 ».333-1 
442-441 «432-431 .396-5 
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موورهاوس» دیفید: 575 
میتشل› دیفید: 270 
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ميكانيك الطيران والتحكم : 64 
ميل شعاع الدفع : 102 
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نظام التحكم التكيفي : 572 

نظام تحكم الطيران الرقمي : 566 

نظام التحكم في الطائرة: 37 

نظام تعويض قدرة التقرب : 354 

نظام الدفع : 103» 138» 167. 350 
36 


نظام الدورانات المحددة المتعاقبة : 469 
نظام سطح الدوامات : 468 
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النفق الهوائي الفوتي المسامي أو 
مشقوق الحنجرة: 320 


نقطة توضع مركز الثقل : 52 
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1. البيئة 


المنظمة الغربية للترجمة 


مدينة الملك عبدالعزيز 
للعلوم والتقنية ۸۸65 


تضم هذه السلسلة ترجمة لأحدث الكتب عن 
التقنيات التي يتاج إليها الوطن العربي 2 
البحث والتطوير ونقل المعرفة إلى القارئ 


لري 

من المركبات الطائرة الأولى التي حلقت بضع 
ثوانٍ» إلى طائرات اليوم العملاقة عابرة القارات. 
كان للاستقرار والتحكم الاعتبارات الحاسمة داثماً. 

يجشد الكتاب التسلسل التأريخي لتطور 
الاستقرار والتحكم ودور الرواد من باحثين 
وطيارين وصناعيين 2 نظام التحكم بالدفع 
والطيران بالوصل السلكي» وإدارة التكرار. 
والتطبيقات التكنولوجية ب4 مجال آمان الطائثرة. 

وستكمن الكتاب ماقكا وصون اة 
وأسلوبه المتسلسل سِيرةً موجزة لوجوه الاستقرار 
والتحكم» واكتشاف التحكم العطالي وتحديات 
إيروديناميك التخفي» ونظرة نحو علم طيران 
الیل 

ر و کات اا ات 
والإيروديناميك» ومتحمسي الطيران على حدٌ سواءء 
ب هذا الكتاب منهجاً شاملاً بل تطور الاستقرار 
والتحكم مؤرشفاً وفق تسلسل أحد اثه وشخوصه. 
مالكولم ج. أبزوغ: الرئيس السابق لشركة 
.ACA Systems Inc‏ 
إ. أوجين لارابي: أستاذ متمرس 24 معهد 
ماس اون کک SOIT‏ 
د ادیب بطح باحٹ ے مركز الدراسات 
والبحوت العلمية» سورية. 


م. محمود حسن عيتاني: مهندس ميكانيك 
الطيران من جامعة نورثروب» مع خبرة تزيد 
على ستة وعشرين عاماً 4 مجال تصنيع 
الطاکر ات کے در کات ار که 
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